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RESUMEN 
 
Este proyecto se basa en el diseño de un avión ultraliviano, siguiendo los 
parámetros determinados por la normatividad JAR-FAR, la parte novena y 
veinticinco del Reglamento Aéreo Colombiano.  
La primera parte del proyecto tiene como objetivo brindar al lector las herramientas 
para entender los diferentes fenómenos físicos que interactúan con el avión  
ultraliviano. Tiene un capítulo especial, el cual se enmarca en la normatividad 
actual y los parámetros del diseño aeronáutico, la aeronavegabilidad y la 
certificación nacional e internacional.   
El proyecto se desarrolla haciendo énfasis en tres grupos de diseño. El primer 
grupo es la fase de diseño conceptual, la cual trata de buscar un modelo con un 
perfil atractivo a la vista, con curvas suaves y a la vez, buscando un estilo propio 
que esté a la vanguardia de los aeromodelos. Para esta fase del proyecto se 
proponen tres modelos alternativos, los cuales se analizarán antes de empezar la 
segunda fase del proyecto. 
La segunda fase de diseño, se centra en los análisis aerodinámicos de uno de los 
modelos antes expuestos. El análisis se hace partiendo del supuesto de flujo 
turbulento completamente desarrollado y en condiciones de estado estable en 
régimen subsónico. Los análisis se efectúan buscando la relación de un buen perfil 
aerodinámico teniendo en cuenta las perdidas con relación a los coeficientes de 
rozamiento y las corrientes parasitas creadas por los diferentes sistemas del 
vehículo; también la relación de ascenso, la sustentación y diferentes 
correlaciones que se van exponiendo durante el desarrollo del presente trabajo.  
De la anterior fase del proyecto se procede a realizar el respectivo diseño 
estructural (el fuselaje, las alas, las superficies hipersustentadoras y los 
estabilizadores), siendo esta la tercera fase del proyecto.  
La última fase del presente trabajo tiene por objetivo seleccionar los diferentes 
sistemas que componen el ultraliviano y como punto de comparación para la 
selección de cada sistema, la funcionalidad vs los costos. Ninguno de estos 
sistemas es diseñado ya que se encuentran fácilmente en el mercado y se 
acomodan sin ninguna dificultad a las exigencias dadas debido a las condiciones 
de operación del vehículo.  
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INTRODUCCIÓN 
 
Dadas las condiciones actuales de superpoblación y la falta de sistemas eficientes 
para ir de un lugar a otro, el mundo propone crear alternativas para adaptarse al 
crecimiento exponencial del tráfico en las próximas décadas [1]. El nuevo 
escenario propone cambios en todas las áreas de la aviación, desde la creación 
de aeropuertos más grandes, a las mejoras en la gestión del tráfico y al diseño de 
nuevos aviones. Estas modificaciones tienen entre sus principales propósitos, 
disminuir la cantidad de dióxido de carbono que se emite a la atmósfera y a la vez 
hacer más eficiente el consumo energético [2], con el fin de mitigar las 
consecuencias negativas de tener más aviones y multiplicar los vuelos en mediano 
y largo plazo. 
Las recientes investigaciones en el campo de los materiales, están orientadas a 
disminuir drásticamente el peso de los componentes principales del avión y a la 
vez aporta a la mejora de las propiedades mecánicas de estos materiales.  
Los procesos de diseño contribuyen a mejorar los costes de fabricación de las 
aeronaves, ya que entre más rápido esté el producto terminado en el mercado, 
más rápido puede ser ofrecido; pero también mejora los costos relacionados con 
la operación ya que al ser menor el peso de la estructura, menor será el consumo 
de combustible. El estudio y comparación de sistemas desarrollados y usados en 
la técnica aeronáutica son de ayuda al momento de diseñar modelos más 
eficientes  (menores perdidas mecánicas y aerodinámicas), por lo cual los hace 
más amigables con el medio ambiente.  
La comunidad internacional se centra en desarrollar este tipo de proyectos, 
dándoles una gran importancia en el marco de las soluciones a la problemática 
actual [3]. En este sentido se orientan los diseños óptimos, ya que 
fundamentalmente la disminución de la resistencia de avance de un avión en el 
aire, es crucial en la creación de las formas y las superficies de las aeronaves. 
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JUSTIFICACIÓN 
 
El desarrollo de este proyecto, pretende sentar las bases para crear una 
metodología por medio de la cual, se puedan crear modelos de aviones 
ultralivianos. En el desarrollo se tiene en cuenta a la hora de diseñar la aeronave, 
la utilización de materiales livianos como el aluminio, pero también pensando en la 
seguridad de los pasajeros la estructura se refuerza en las secciones más críticas 
con acero. El diseño externo trata de encontrar las menores pérdidas 
aerodinámicas y garantizar un buen coeficiente de sustentación durante las 
actuaciones del avión. Estos factores se traducen en la disminución en el gasto 
energético y menor cantidad de gases de efecto invernadero producto de la 
combustión, a posteriori, mayor eficiencia y menor contaminación ambiental.  
Las autopistas saturadas de automóviles parecen cada día un eterno problema del 
presente y su pronta solución un eterno sueño del futuro. Pues bien, este tipo de 
proyectos representan soluciones a problemáticas actuales ya que son de fácil 
implementación y sus costos son asequibles a la mayoría de la población.  
La industria de la aviación en América Latina ha mostrado un incremento 
exponencial en los últimos años, así mismo los aeropuertos alrededor del mundo 
han ido aumentando sus capacidades para recibir mayor cantidad de turistas. El 
enfoque en la actualidad, intenta satisfacer al cliente diseñando nuevos aviones a 
precios menores que el de un automóvil lujoso, mayor comodidad y más 
eficientes. Mientras la aeronáutica comercial se agranda, “los vehículos aéreos 
personales”, se hacen más pequeños, más computarizados y más cercanos al 
hogar, listos para aliviar las saturadas autopistas de concreto. 
Grandes entidades como la NASA se dedican a desarrollar proyectos de esta 
índole. Los principales pensadores de la aviación que trabajan en el programa de 
exploración del vehículo aéreo personal están trazando la estrategia para las 
pequeñas naves de próxima generación y las autopistas aéreas digitales por 
donde viajarán. Los gobiernos dedican grandes cantidades de dinero para 
desarrollar este tipo de investigaciones[4]. 
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OBJETIVO GENERAL 
 
DISEÑAR UN AVIÓN ULTRALIVIANO SEGÚN LA NORMATIVA INTERNACIONAL JAR-
FAR Y LA CONVALIDACIÓN CON EL REGLAMENTO AÉREO COLOMBIANO PARTE 
NOVENA, MEDIANTE EL USO DE SIMULACIONES AERODINÁMICAS Y 
ESTRUCTURALES. 
 
 
 
OBJETIVOS ESPECÍFICOS 
 
 Diseñar la geometría externa del avión ultraliviano. 
 Dimensionar los componentes del avión ultraliviano. 
 Seleccionar el perfil de las alas. 
 Analizar aerodinámicamente el avión ultraliviano. 
 Diseñar el ala del avión ultraliviano. 
 Diseñar los estabilizadores V/STAB y H/STAB del avión ultraliviano. 
 Diseñar las superficies de control  del avión ultraliviano. 
 Diseñar el tren de aterrizaje. 
 Diseñar el fuselaje. 
 Determinar el desempeño de los componentes en las actuaciones del avión 
ultraliviano. 
 Seleccionar los materiales aeronáuticos.  
 Calcular el centro de gravedad del avión ultraliviano. 
 Calcular el peso total del avión ultraliviano. 
 Calcular la estabilidad del avión ultraliviano. 
 Simular el comportamiento aerodinámico del avión ultraliviano usando el 
software de análisis multifísico.  
 Simular el comportamiento estructural del avión ultraliviano usando el 
software de análisis multifísico.  
 Seleccionar los sistemas de control del avión ultraliviano. 
 Analizar y concluir los resultados. 
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CAPÍTULO I 
CONCEPTOS FUNDAMENTALES 
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1.1 RESEÑA HISTÓRICA DE LOS VEHÍCULOS AÉREOS 
 
Los primeros vehículos aéreos construidos, se basaban principalmente en globos 
inflados con aire caliente; aunque ya se pensaba que el hidrógeno podría ser 
utilizado con el mismo fin, no se tenía la tecnología suficiente para separarlo del 
agua en las cantidades necesarias para inflar un globo. 
El gran científico Leonardo Da Vinci quien a finales del siglo XV diseñó maquinas 
voladoras más pesadas que el aire, carecía de la tecnología necesaria para 
generar la fuerza motriz que las pudiera impulsar.  
Fue hasta fines del siglo XIX con la creación de la máquina de combustión interna, 
lo que capacitó al hombre para poder volar, gracias a los hermanos Wright que 
con su dedicación y experimentación resolvieron el problema de controlar el 
aeroplano en vuelo. Los hermanos Wright comprobaron que era necesario variar 
la inclinación de cada ala para que el aeroplano se nivelara, cuando se ladeaba 
por alguna razón, originando un viraje.  
El 17 de diciembre de 1903, los hermanos Wright volaron por primera vez en una 
máquina más pesada que el aire, utilizando un motor de 6 HP a 45 km/h durante 
algo más de un minuto. En los próximos años, la aviación se desarrolló 
rápidamente en Europa, hasta el año 1909 en el cual Henry Farman en un biplano 
hizo el primer vuelo cuya distancia excedía los 150 km. La primera guerra mundial 
en 1914 dio un gran impulso a la aviación [5].  
Después de la Primera Guerra Mundial, los aviones habían ganado una buena 
reputación y la suficiente confianza para que se empezaran a desarrollar con usos 
civiles, los aviones usados para bombardear, rápidamente fueron modificados y 
utilizados para el transporte de pasajeros. 
Con el inicio de la Segunda Guerra Mundial en el año 1934 se impulsaron nuevos 
desarrollos estimulados por tener la mejor aeronave para ganar la guerra. Se 
implementaron líneas de producción las cuales llevaron rápidamente a la 
producción en serie de las aeronaves. Diseños de aparatos y motores se 
desarrollaron velozmente.  
Actualmente la aviación ha evolucionado hasta el punto de alcanzar velocidades 
muy por encima de la velocidad del sonido, con capacidades para transportar 
toneladas de productos y gran cantidad de pasajeros a lo largo de miles de 
kilómetros 
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1.1.2 PRINCIPALES AVIONES ULTRALIVIANOS EN LA ACTUALIDAD 
 
 Rans S-6ES COYOTE II 
 
Figura 1.1. Vehículo ultraligero Rans S-6ES coyote II.[6] 
 
 
 
El avión ultraliviano Rans S-6ES coyote II se muestra en la figura 1.1, fue 
diseñado por la empresa española AVIASPORT S.A en abril de 1990. El fuselaje 
es de tubos de acero y aluminio como se ilustra en la figura 1.2. El piloto y el 
pasajero están protegidos por una estructura de aluminio la cual soporta altas 
cargas. Los tubos están unidos por medio de cartelas, que permiten una unión 
similar a la de la soldadura, pero da una mejor resistencia a la corrosión y mayor 
facilidad en la reparación y el mantenimiento. 
Figura 1.2. Fuselaje reticular del Rans S-6ES Coyote II.[6] 
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Los depósitos de combustible se encuentran instalados en la base de cada ala. El 
diseño de los depósitos permite ser emplazado limpiamente enfrentado contra los 
montajes de los bordes de ataque y los tubos de comprensión. Los bastidores de 
los alerones y de los flaps son realizados mediante tubos de aluminio. La cola 
puede ser plegada para reducir el espacio. El tren de aterrizaje tiene 
amortiguadores tubulares[6].    
 
 Centinela 
 
Figura 1.3. Fotografía del ULM CENTINELA.[7] 
 
 
 
En la figura 1.3 se observa el Centinela, de estructura de acero 4130 es 
extremadamente resistente para la operación en pistas no preparadas. Su 
velocidad crucero y buena autonomía lo hacen un excelente avión de turismo y 
viajes largos [7]. 
 
1.2 CONCEPTUALIZACIÓN 
 
En la conceptualización se exponen las principales características del avión, así 
como una introducción a las teorías aerodinámicas necesarias para entender el 
proceso de sustentación y vuelo. 
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1.2.1TIPOS DE AERONAVES 
 
Según la definición de la OACI (Organización de Aviación Civil Internacional), una 
aeronave es “toda máquina que puede sustentarse en la atmósfera por reacciones 
del aire que no sean las reacciones del mismo contra la superficie de la tierra”. 
Las aeronaves se pueden clasificar con base en múltiples criterios. Con el fin de 
tener un conocimiento respecto a este tema a continuación se exponen las 
principales clasificaciones, que abarcan los criterios estandarizados respecto a la 
distinción de diferentes tipos de aeronaves. 
 
 Clasificación en función de su principio de sustentación. 
 Clasificación en función de su utilización. 
 Clasificación en función de la autonomía. 
 Clasificación en función de la estela. 
 Clasificación en función de las características externas. 
 Clasificación en función de la superficie de aterrizaje. 
 Clasificación de helicópteros. 
 Aeronaves no tripuladas. 
 
La clasificación de las aeronaves de acuerdo a su función daría como resultado un 
capítulo entero respecto a su descripción. No obstante la finalidad de este trabajo 
está orientada hacia el diseño de un tipo de aeronave clasificada por 
entrenamiento u ocio. Por esta razón el presente trabajo no profundiza en estos 
temas. 
 
1.3 AERONAVES DE ENTRENAMIENTO 
 
Son aeronaves orientadas a la formación de pilotos y a la realización de vuelos 
como actividad de ocio. Generalmente son aeronaves ligeras, con al menos dos 
asientos para el instructor de vuelo y el alumno en el caso de las aeronaves de 
instrucción. 
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1.4 COMPONENTES PRINCIPALES 
Figura 1.4. Descripción de los componentes principales del avión.[8] 
 
 
 
Según la figura 1.4, el avión se puede dividir en dos partes, las fijas y las partes 
móviles.  
 
Las partes fijas constituyen la estructura básica del avión y a su vez se divide en 
cuatro grandes grupos: 
 
 Fuselaje 
 Alas 
 Estabilizadores horizontales (H/STAB) 
 Estabilizador vertical (V/STAB) 
Las partes móviles son aquellas que permiten que el avión sea controlable y se 
divide en dos grupos: 
 Mandos de vuelo primarios: En este grupo se encuentran los alerones, el timón 
de dirección y el timón de profundidad. 
 
 Mandos de vuelo secundarios: En este grupo se encuentran los flaps, los slats, 
los compensadores o tabs y los spoilers. 
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1.4.1 El Fuselaje 
 
El fuselaje es la parte principal del avión. Ocupa el mayor volumen y por lo tanto 
es la principal fuente de resistencia parásita. Es la parte donde se aprovisiona la 
carga, donde van los controles, accesorios y demás equipos. La cabina de mando 
está situada en la parte de la proa y es donde van los mandos del motor, de las 
comunicaciones, de instrumentos y mandos de vuelo.  
 
El fuselaje aerodinámico tiene una distribución de presiones que genera un 
momento de cabeceo de proa alto, por lo tanto constituye una parte 
desestabilizadora, tanto longitudinalmente como lateralmente. 
La forma del fuselaje obedece a una solución entre una geometría suave (con 
poca resistencia aerodinámica) y ciertas necesidades de volumen o capacidad 
para poder cumplir con sus objetivos.  
 
El fuselaje variará entonces dependiendo de las tareas que el avión va a 
desempeñar. Mientras que un avión comercial debe tener un promedio entre 
volumen para carga y una buena configuración aerodinámica, un avión militar 
buscará un fuselaje completamente aerodinámico que le permita realizar 
maniobras a altas velocidades sin sufrir daños estructurales. En aviones 
comerciales la sección recta del fuselaje tenderá a ser circular para aliviar las 
cargas de presurización de la cabina ya que de esta forma la presión se reparte de 
igual manera por todo el interior. En aviones cargueros exclusivamente, la forma 
del fuselaje dependerá de la carga que se vaya a transportar y se acomodará en 
función de la mercancía y la entrada y salida de la aeronave, disponiendo en el 
fuselaje de puertas o accesos especiales para la carga y descarga. 
 
 Tipos de fuselaje 
 
Según lo expuesto en la sección anterior, se concluye que durante la fase de 
diseño del fuselaje intervienen numerosos factores, como las cargas estructurales, 
la función de la aeronave (civil, comercial o militar) y las pérdidas aerodinámicas.  
De acuerdo a las cargas a las que se somete el fuselaje y dado el hecho de que 
con el tiempo se han ido incrementando considerablemente, se exponen a 
continuación tres tipos de fuselajes:[9] 
 Fuselaje reticular o tubular 
 Fuselaje monocasco 
 Fuselaje semimonocasco 
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Fuselaje reticular o tubular: se fabrica a partir de tubos de acero o aluminio 
como se expone en la figura 1.5, los cuales forman la estructura principal del 
avión. Esta estructura se compone de cuadernas (tubos largos horizontales que 
recorren gran parte del avión) y las diagonales que dan rigidez al conjunto de 
largueros y cuadernas. Esta estructura de tubos se recubre con láminas de acero 
o de aluminio, de tal forma que el fuselaje adquiere una forma aerodinámica y 
uniforme. Este recubrimiento no aumenta la resistencia estructural, sino que son 
las cuadernas, largueros y diagonales los que soportan todas las cargas en vuelo 
y tierra. Aunque inicialmente era una forma barata, segura y sencilla de fabricar el 
fuselaje, las exigencias de la industria aeronáutica aumentaron considerablemente 
lo cual hizo que este tipo de construcción quedara obsoleta ya que no resistía las 
cargas estructurales.  
 
Figura 1.5. Ilustración fuselaje tubular.[10] 
 
 
 
Fuselaje monocasco: el fuselaje tipo monocasco proviene de la industria naval. 
Primero fue utilizado en hidroaviones de madera, pero dadas sus ventajas de 
resistencia pronto fue adoptado a muchos tipos de aeronaves. Este tipo de 
estructura monocasco (o de una sola pieza), es un tubo de un grueso espesor 
(generalmente de acero), en cuyo interior se sitúan a intervalos una serie de 
armaduras verticales llamadas cuadernas que dan forma y rigidez al tubo. El tubo 
del fuselaje (o revestimiento exterior) sí forma parte de la estructura la cual soporta 
y transmite los esfuerzos a los que está sometido el avión.  
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Figura 1.6. Ilustración de fuselaje tipo monocasco.[11] 
 
Figure  
 
Fuselaje semimonocasco: Es el fuselaje más usado actualmente. Resuelve el 
problema del peso y el espesor del fuselaje tipo monocasco. La introducción de 
piezas de refuerzo en el interior, permite aliviar el revestimiento siendo éste más 
fino. Las cuadernas se unen mediante largueros y larguerillos que recorren el 
avión longitudinalmente (como se ilustra en la figura 1.7), estos permiten un 
adelgazamiento de la chapa de revestimiento.  
Todo esto forma una compleja malla de cuadernas, largueros, larguerillos y 
revestimiento unida mediante pernos, tornillos, remaches y adhesivos. 
Figura 1.7. Ilustración del fuselaje semimonocasco.[11] 
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1.4.1.1 Selección del fuselaje 
 
El fuselaje que se va a utilizar para diseñar el avión ultraliviano, es el fuselaje tipo 
tubular. Este se selecciona debido a la configuración del vehículo ultraliviano la 
cual no está expuesta a cargas estructurales altas.  
La ventaja que tiene este tipo de fuselaje, es su bajo peso, ya que se compone de 
tubos de acero y de aluminio de sección circular hueca. El ensamble es mucho 
más sencillo y la consecución de este tipo de piezas es fácil en el mercado. Las 
uniones también se simplifican mucho, éstas se pueden realizar por medio de 
soldadura.  
Esta configuración también es factible de acuerdo a los costos y fabricación. 
 
1.4.2 Planta de potencia 
 
La selección del motor debe ser minuciosa teniendo en cuenta fundamentalmente 
el peso del sistema, la potencia neta entregada, la eficiencia y los costos. Esta 
sección se encarga de ilustrar los diferentes tipos de motores que se encuentran 
en el mercado y entrega una lista para facilitar el proceso de selección. Más 
adelante se profundiza en este aspecto. 
El tipo de motores utilizados en esta área de la aviación, se denomina motores 
alternativos, son similares a los usados en la industria automovilística. 
Los más usados son aquellos que operan con gasolinas normales y poseen 
carburador. La mayoría de las configuraciones tienen los cilindros fuera del bloque 
(igual que la ubicación de los motores en las motocicletas), con la finalidad de ser 
refrigerados por aire .Se utiliza una serie de engranajes intermedios entre el 
cigüeñal y la hélice para adecuar la velocidad angular del motor, a este sistema se 
le denomina caja reductora.  
Actualmente existe en el mercado una gran variedad de empresas que se dedican 
a diseñar y comerciar sistemas que componen la planta de potencia de los 
vehículos ultralivianos.  
Los parámetros de selección del motor dependen de los cálculos que se realizarán 
durante el desarrollo del proyecto. Estos parámetros son el peso, los coeficientes 
de arrastre y en general las pérdidas de la aeronave. Al final del diseño, se hacen 
los cálculos aproximados y se selecciona el tipo de motor a utilizar. 
En el capítulo III se profundiza en la selección del motor. 
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1.4.3 Estabilizadores o Cola 
 
El elemento estabilizador de las aeronaves es la cola, cuyo conjunto se llama 
empenaje. Por lo general está en la parte posterior del avión y se compone de dos 
partes: el estabilizador vertical (V/STAB) y el estabilizador horizontal (H/STAB). 
Las superficies de cola cumplen dos trabajos básicamente: el de controlar el avión 
y el de estabilizar el grado de inclinación aerodinámica y la desviación lateral.  
Su estructura es muy similar a la estructura de las alas, la cual se compone de 
largueros, costillas, larguerillos y revestimientos.  
Las cargas son soportadas y transmitidas de la misma manera que en el ala. 
Flexión, torsión y cortadura creadas por las cargas aerodinámicas, pasan de un 
elemento estructural a otro. Al final las cargas llegan a los largueros que la 
transmiten a la estructura del fuselaje. [8] 
 
 Cola clásica: es la más generalizada ya que es la óptima desde el punto de 
vista de la estabilidad, control y peso estructural del conjunto.  
 
 Cola alta o en forma de T: es la segunda forma más utilizada en la aviación y 
se caracteriza por tener situado el estabilizador horizontal en la parte superior 
de la deriva. Esta configuración se utiliza generalmente en aviones que tienen 
motores montados atrás. 
 
 
 Cola Cruciforme: su configuración es la mezcla entre la cola clásica y la cola 
alta. El estabilizador se coloca no tan alto como en la cola en T, ni tan bajo 
como la cola clásica. 
 
 Cola en forma de H: reduce considerablemente la longitud del estabilizador y 
además coloca las derivas justo detrás del flujo de los motores, permitiéndole 
ascender rápidamente.  
 
 
 Cola en forma de V: está formada por dos superficies inclinadas en forma de 
V. Su mayor ventaja es la reducción de fricción frente a otras colas, es decir, 
menos resistencia igual a más velocidad. Sin embargo es de mayor peso. La 
cola en V invertida es una variante que se utiliza en algunos aviones para 
disminuir el alabeo, pero su inconveniente es que está demasiado cerca del 
suelo. 
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Figura 1.8. Ilustración de las configuraciones más comunes de cola. 
 
 
 
La figura 1.8 muestra las configuraciones de cola comúnmente usadas en la 
industria aeronáutica. 
 Estabilizador vertical (V/STAB) 
 
El estabilizador vertical es la superficie de cola paralela el plano vertical, (V/STAB) 
contribuye en gran medida a la estabilidad direccional del avión. Generalmente se 
trata de una superficie aerodinámica simétrica ya que debe tener la posibilidad de 
generar cargas horizontales.  
 
 Estabilizador horizontal (H/STAB) 
 
El estabilizador horizontal es la superficie de cola paralela al plano horizontal el 
cual aporta a la estabilidad longitudinal del avión. Suele diseñarse simétricamente 
ya que genera cargas verticales.  
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1.4.4 Tren de aterrizaje 
 
El tren aterrizaje es la estructura que unida al fuselaje o a las alas permite realizar 
los aterrizajes y despegues necesarios para finalizar o iniciar el vuelo y efectuar 
los desplazamientos necesarios para la operación de la aeronave, así como 
absorber los impactos que pudieran producirse con ocasión de la toma de tierra o 
agua.[8] 
El tren principal consiste en un conjunto de elementos (ruedas, esquís, flotadores), 
situados a ambos lados del eje longitudinal de la aeronave. Los elementos de 
apoyo de morro o de cola cumplen con la función de trípode y se encuentran 
situados en el eje longitudinal de la aeronave. 
Por ser el de uso más común, a partir de ahora se tratará del tren de aterrizaje con 
ruedas o de rodadura, lo cual no quiere decir que, en su conjunto, ciertas 
características no correspondan de forma similar a la utilización específica de 
esquís o flotadores.  
Dependiendo del tipo de aeronave, peso, velocidad, de su diseño y otras 
características, el tren de aterrizaje puede adquirir diferentes configuraciones tales 
como: tren de aterrizaje fijo, retráctil, con mayor o menor número de ruedas y con 
diferente disposición, con amortiguadores hidráulicos o de ballesta, con rueda de 
morro con suspensión telescópica, etc.[8] 
 
1.4.5 Alas 
 
Podemos considerar el ala como un objeto tridimensional capaz de moverse a 
través del aire y de generar fuerzas sustentadoras. Un ala la configura, por tanto, 
cualquier superficie que ha sido diseñada para obtener una reacción sustentadora 
de la masa de aire en la que se mueve. 
Para describir las distintas partes del ala se utiliza una terminología específica, 
alguno de cuyos nombres se citan a continuación. Las partes se ilustran en la 
figura 1.9. 
 
 Borde de ataque (leadingedge): corresponde al borde delantero del ala, es 
decir el que primero “ataca” o entra en contacto con la corriente del aire. 
 
 Borde de salida (trailingedge): corresponde al borde posterior del ala en el 
que se unen los caudales de aire de las superficies aerodinámicas superior e 
inferior. 
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 Cuerda (chord line): corresponde a una línea recta imaginaria trazada entre 
los bordes de salida y de ataque. 
 
 Perfil (Airfoilprofile): corresponde a la forma de la sección transversal del ala. 
Suele disminuir progresivamente hacia el extremo del ala. 
 
 Curvatura (camber): corresponde a la curvatura específica de las superficies 
superior e inferior del ala. La curvatura media equivale a la equidistante entre 
las dos superficies. 
 
 Ángulo de ataque (angle of attack): corresponde al ángulo entre la cuerda 
del perfil y la dirección del viento relativo. El viento relativo corresponde a la 
dirección de la corriente de aire con respecto al ala, es decir es paralelo y 
opuesto a su trayectoria. 
 
Figura 1.9. Partes del ala.[8] 
 
 
Hay numerosos tipos de alas, todos atienden a un criterio de clasificación. La 
utilidad de cada aeronave determina la forma y diseño del ala. Según cómo vaya a 
operar la aeronave, la interacción con el aire será diferente. El ala de un avión 
subsónico no tendrá la misma forma que la de un avión supersónico, ni de un 
hidroavión la de un caza militar.  
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No hay un ala ideal o mejor, sino será ideal o la mejor para la función que va a 
desempeñar la aeronave en la que va a ir montada. A continuación vemos los 
ejemplos más típicos usados en la aviación, pueden existir variaciones o 
combinaciones de los modelos acá presentados. 
 
 Clasificación de las alas según su posición.  
  
Las aeronaves se pueden clasificar según la posición de ensamble del ala, ya sea 
en la parte alta, media o baja del fuselaje.[8] 
 
 Ala alta: El ala se ensambla en la parte superior del fuselaje. Las ventajas son 
mayor estabilidad y menos balanceo o efecto péndulo. El peso del avión está 
por debajo de su CG por lo que el fuselaje tiende a estabilizarse hacia abajo 
como si un péndulo tratara de equilibrar sus fuerzas. No suele tener un tren de 
aterrizaje grande. 
 
 Ala media: Se encuentra en la mitad del fuselaje de modo que proporciona 
una estabilidad y maniobrabilidad medias. Es la más usada en la aviación 
comercial. 
 
 Ala baja: Se encuentra situada en la parte inferior del fuselaje. La mayor 
ventaja de este tipo de alas es su gran maniobrabilidad. La desventaja es que 
debe tener un tren de aterrizaje grande.  
 
Clasificación de las alas según la planta del ala. 
 
Esta clasificación se realiza de acuerdo a la forma del ala. 
 Rectangular: Se trata de un ala en forma de rectángulo, típica de las 
avionetas. Muy barata y fácil de construir. 
 
 Trapecial: Es un ala que la altura de la raíz a la punta se reduce 
progresivamente dándole una forma trapezoidal. Muy usada en los aviones 
ultralivianos. Es más eficiente que el ala recta. 
 
 Elíptica: Es muy eficiente en su relación peso vs resistencia. Reduce la 
resistencia inducida, pero es compleja y costosa de construir. Este tipo de ala 
se caracteriza por ser altamente maniobrable. 
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 Ala en delta y en flecha: Estos tipos de alas se diseñaron para reducir la 
aparición de ondas de choque a altas velocidades subsónicas. Las alas en 
forma de delta se usan en aviones supersónicos.  
 
1.4.6 Sistemas de compensación. 
 
En determinadas circunstancias, la velocidad de la aeronave o el tamaño de 
algunos componentes pueden obligar a realizar grandes esfuerzos para desplazar 
los controles de vuelo, o para mantenerlos en la posición deseada. 
Por medio de los sistemas de compensación se logra minimizar el esfuerzo 
necesario para actuar los controles de vuelo.[8] 
Entre los sistemas utilizados como sistemas de compensación, se destacan los 
siguientes: 
 Situar una parte del timón de dirección por delante de la unión del timón con el 
estabilizador vertical. 
 Utilizar aletas compensadoras (tabs), que son pequeñas superficies móviles 
que se encuentran situadas en el borde de salida de timones y alerones. 
 
 Flaps y slats 
 
Los flaps y los slats pertenecen a la categoría de controles secundarios de vuelo. 
Su misión fundamental es aumentar la sustentación que se produce en las alas.[8] 
La utilización de flaps puede incrementar la sustentación del ala de dos maneras: 
 Aumentando la superficie aerodinámica. 
 Cambiando la forma aerodinámica. Para lo cual utilizan superficies 
aerodinámicas (aletas) que se extienden en el borde de salida del ala. 
Por su parte los slats incrementan la sustentación del ala aumentando su ángulo 
de ataque, que es formado por la línea de cuerda del ala y la línea de viento 
relativo (dirección de aire a través del avión). 
Para incrementar la sustentación, los slats utilizan superficies aerodinámicas que 
se extienden por delante del borde de ataque de ala, así permiten que se forme 
una ranura entre el ala y la aleta (slat) y que el aire pueda fluir entre ellas. De esta 
forma la mayor presión del aire, procedente de la parte inferior del ala aumenta la 
sustentación pero también la resistencia al avance, permitiendo volar con mayores 
ángulos de ataque y por este motivo a menor velocidad.[8] 
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1.5 AERODINÁMICA DE LA AERONAVE. 
 
La teoría de vuelo está basada en la aerodinámica. El termino aerodinámica se 
deriva de la combinación de dos palabras griegas: “aéro” que significa aire y 
“δύναμις (dynamis)” que significa fuerza. 
La aerodinámica es la rama de la mecánica de fluidos que se ocupa del 
movimiento del aire y otros fluidos gaseosos y de las fuerzas que actúan sobre los 
cuerpos que se mueven en dichos fluidos.  
Durante el diseño de una aeronave hay que tener en cuenta las relaciones que 
existen entre el aire, la aeronave y las fuerzas que actúan sobre ésta.  
 
1.5.1. Variables aerodinámicas 
 
Propiedades de la atmósfera: 
 
 Presión, en mecánica, fuerza por unidad de superficie que ejerce un líquido o 
un gas perpendicularmente a dicha superficie. 
 
 Densidad, masa de un cuerpo por unidad de volumen. 
 
 Humedad, medida del contenido de agua en la atmósfera. 
 
 Temperatura, propiedad de los sistemas que determina si están en equilibrio 
térmico. 
 
El funcionamiento de las aeronaves y de los motores depende de la presión y de 
la temperatura. 
 
El modelo de atmósfera estándar arroja temperaturas y presiones barométricas 
estándares para incrementos de altitud dados desde el nivel del mar, a efectos de 
la ingeniería de la aeronave. En la atmósfera estándar la temperatura disminuye 
2°C por cada 1000 ft hasta alcanzar los 36.089 ft. Por encima de este valor la 
temperatura se mantiene constante a –56,5°C, hasta los 65.000 ft. A partir de los 
65.000 ft la temperatura aumenta.  
 
 
 Número de Mach 
 
En los aviones que vuelan a altas velocidades, los efectos de compresibilidad del 
aire tienen gran importancia; es interesante expresar la velocidad en función del 
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número MACH ya que este sirve para evaluar si los fenómenos debidos al cambio 
de densidad del aire, compresibilidad, tienen o no mucha importancia, es decir, si 
son despreciables. En los fenómenos de vuelo se puede considerar sin gran error, 
que el aire es incompresible para Mach inferiores a 0.5 e incluso a 0.6.[12] 
Se define el número de Mach como: 
 
  
 
 
 
(1.1) 
 
Siendo: 
V: Velocidad de la corriente libre de aire (velocidad verdadera del avión TAS) [
 
 
] 
C: Velocidad del sonido. [
 
 
] 
Como parámetro fundamental, las velocidades de vuelo se clasifican según su 
número de mach como se expresa en la tabla 1.1. 
Tabla 1.1. Números de mach para diferentes velocidades de vuelo. 
 
 
 
Número de Reynolds. 
El número de Reynolds es un numero adimensional que relaciona las fuerzas 
inerciales con las fuerzas viscosas en el movimiento de los fluidos.  
Su valor se traduce en característica del fluido y es sumamente apreciado en 
análisis de modelos y comparación de flujo.  
Como ilustración, un flujo con un número de Reynolds alrededor de       (típico 
en el movimiento de una aeronave pequeña) expresa que las fuerzas viscosas son 
100000 veces menores que las fuerzas inerciales, y por lo tanto aquellas pueden 
ser ignoradas.[13] 
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Se define el número de Reynolds como:  
   
     
 
 
(1.2) 
 : Densidad absoluta[
  
  
] 
v : velocidad medida[
 
 
] 
 : Viscosidad dinámica[
   
   
] 
l : Longitud característica[ ] 
En la figura 1.10 se puede observar la variación del coeficiente de resistencia de 
fricción de los casos de capa límite laminar y turbulenta en función de Reynolds 
entre               , se producirá antes o después dependiendo en gran medida 
de la rugosidad de la superficie, de la turbulencia de la corriente libre de aire y de 
la distribución de presiones. Otros factores que afectan a la transición son la 
temperatura de la superficie y el numero Mach. Normalmente cuanto menor es la 
temperatura de la superficie menor es el espesor de la capa limite y se retrasa la 
transición. En cuanto al Mach, el Reynolds de transición suele ser mayor si la 
corriente es compresible, es decir, mach alto. [12] 
Figura 1.10. Transición del número de Reynolds.[12] 
 
 
De lo anteriormente expuesto se deduce que el número Reynolds no es siempre el 
mismo durante el vuelo de un avión.  
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 Resumen de velocidades 
 
IAS: Velocidad indicada: Es aquella que se lee directamente en el anemómetro, 
tal como está instalado en el avión. 
CAS: Velocidad calibrada: Es igual a la lectura del anemómetro, después de 
corregidos todos los errores de posición e instrumento. 
EAS: Velocidad equivalente: Es igual a la lectura del anemómetro, después de 
corregidos todos los errores de posición e instrumento y los efectos de la 
compresibilidad adiabática de la corriente a la altitud considerada.  
TAS: Velocidad verdadera: Es la velocidad de la aeronave con relación al aire. 
    
   
  
 
(1.3) 
Dónde:  
 : Relación entra la densidad del aire a nivel del mar y la densidad del aire a la 
altura crucero. 
   
  
 
 
  : Densidad del aire a nivel del mar.[
  
  
] 
 : Densidad del aire a nivel crucero.[
  
  
] 
 
Dicho de otro modo: En general el anemómetro siempre marcará una velocidad 
IAS, menor que la que tiene el avión respecto al aire TAS, siendo la diferencia 
tanto mayor cuanto menos denso sea el aire (cuanto menor sea  ), es decir 
cuanto mas alto se vuele. [12] 
En la navegación interesan otros dos términos de velocidad:  
 Vp: Velocidad propia-componente horizontal de V. 
 GS: ground speed- velocidad sobre el suelo. 
 Gs es la velocidad de desplazamiento del avión sobre el suelo, resultante de la 
velocidad propia y de la velocidad horizontal del viento. 
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1.5.2 Perfiles alares. 
 
En aeronáutica se denomina perfil alar, perfil aerodinámico o simplemente perfil, a 
un contorno de forma curvada de la sección transversal del ala. En el estudio de 
los perfiles se ignora la configuración en la proyección horizontal del ala, como así 
también los extremos del ala, flecha, diedro y otras características de diseño. 
 
Figura 1.11. Regiones que conforman un perfil. 
 
 
Figure  
Para un fluido que se mueve por un perfil a un Reynolds mayor a      , es decir, 
a una velocidad inmersa en ciertas condiciones atmosféricas, la variación en el 
ángulo de ataque conlleva a un cambio del punto de transición, entre zonas de 
flujo laminar y turbulento, desde el borde de ataque hasta el borde de fuga (como 
se ilustra en la figura 1.11). Para la mayoría de perfiles a ángulos de ataque 
mayores a 14º, este hecho condiciona de manera adversa el comportamiento del 
perfil puesto que la capa límite turbulenta es menos sensible a los gradientes 
adversos de presión.[13] 
 
El Coeficiente de Sustentación Cl, es el encargado de relacionar la fuerza de 
sustentación con la forma del cuerpo y las propiedades del fluido.  
 
Ecuación 1.4. Coeficiente de sustentación. 
 
 
   
  
      
 
(1.4) 
 
L: Fuerza de sustentación[ ] 
 : Densidad absoluta[
  
  
] 
V: Velocidad del fluido[
 
 
] 
S: Área de referencia[  ] 
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El Coeficiente de Arrastre, Cd, es el encargado de relacionar la fuerza de arrastre 
con la forma del ala y las propiedades del fluido. 
 
Ecuación 1.5. Coeficiente de arrastre  
 
 
   
  
      
 
(1.5) 
D: Fuerza de arrastre[ ] 
 
 : Densidad absoluta[
  
  
] 
 
V: Velocidad del fluido[
 
 
] 
 
S: Área de referencia[  ] 
 
El coeficiente de momento, Cm, es el encargado de relacionar el momento de giro 
con respecto a un punto determinado. Para análisis aeronáuticos este punto se 
escoge generalmente a ¼ de la cuerda medida desde el borde de ataque. 
 
Ecuación 1.6. Coeficiente de momento 
 
   
  
       
 
(1.6) 
 
M: momento[   ] 
 
 : Densidad Absoluta[
  
  
] 
 
V: Velocidad del Fluido[
 
 
] 
 
S: Área de referencia[  ] 
 
L: Longitud de referencia del perfil[ ] 
 
El cálculo de los coeficientes utiliza valores diferentes de S y L según el tipo de 
perfil que se requiera analizar. Aunque los fenómenos en 2D no se presentan en la 
vida real, en aerodinámica, el análisis de perfiles bajo estas condiciones es muy 
apreciado por diseñadores, ya que permite inferir el comportamiento ideal de la 
 53 
 
superficie de sustentación que se encuentre diseñando; para estos casos de dos 
dimensiones las variables son escritas en letras minúsculas.[13] 
 
cl : coeficiente de sustentación 
 
cd: coeficiente de arrastre  
 
s: Cuerda del perfil, no se utiliza área de referencia  
 
La obtención de estos coeficientes juega un papel importante en el diseño 
preliminar de aviones y cuerpos cuya interacción con los fluidos es vital para su 
adecuado funcionamiento.  
 
1.5.3Fuerzas y momentos aerodinámicos 
 
Las fuerzas y momentos aerodinámicos presentes en cualquier cuerpo 
moviéndose a través de un fluido, son originadas debido a la distribución de 
presiones y a la distribución del esfuerzo cortante sobre su superficie. 
 
Cuando el cuerpo lleva una orientación determinada, como en el caso de los 
perfiles, se presentan diferentes condiciones de fuerzas y momentos resultantes. 
 
Figura 1.12. Fuerzas y momentos aerodinámicos. [13] 
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Con base en la Figura 1.12 pueden deducirse las dos fuerzas aerodinámicas 
principales: La fuerza de sustentación, que es la componente de la fuerza 
resultante, siendo perpendicular a la dirección de la velocidad del aire que incide 
sobre el cuerpo y la fuerza de arrastre que es la componente de la fuerza 
resultante, siendo paralela a la dirección de la velocidad del aire.  
 
Todas las consecuencias que deja el paso del aire a través de un cuerpo se 
reflejan en la generación de fuerzas y momentos que son objeto de estudio para la 
ciencia aerodinámica.[13] 
Figura 1.13. Fuerzas principales en un perfil. [13] 
 
La figura 1.13 muestra los componentes vectoriales que se generan en el 
despegue. Estos componentes involucran el ángulo de ataque    , la fuerza de 
sustentación    , la cuerda    , la fuerza de arrastre    , la fuerza normal    , y 
por último la fuerza resultante      
 Fuerza resultante sobre un perfil. 
 
Si se supone un perfil simétrico con ángulo de ataque cero, la distribución de 
presiones será la indicada en la figura 1.14. 
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Figura 1.14.Perfil simétrico. Angulo de ataque igual a cero. 
 
 
Si el perfil tiene un ángulo de ataque positivo, la distribución de líneas de corriente 
será la de la figura 1.15, con un aumento de la velocidad en el extradós respecto a 
la de la corriente libre, y una disminución en el intradós. 
Obsérvese que existe también una deflexión de la corriente hacia arriba de las 
proximidades del borde de ataque y hacia abajo después del borde de salida. 
Como se aprecia el efecto del ángulo de ataque puede suponerse igual a añadir 
una circulación al caso de ángulo de ataque cero. 
 
Figura 1.15. Perfil simétrico con ángulo de ataque positivo.[12] 
 
 
 
Como se observa en la figura 1.15, al variar el ángulo de ataque, varían las líneas 
de flujo de aire, las que están a la derecha del ala tienden hacia abajo debido al 
efecto Newton mientras que las líneas de flujo que se encuentran en el intradós 
están menos juntas lo cual  se conoce como el efecto Bernoulli o efecto Venturi. 
Los dos efectos se suman para dar como resultante una fuerza de 
sustentación.[14] 
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El punto donde se puede considerar aplicada esa fuerza resultante se denomina 
centro de presión. 
Si se aumenta el ángulo de ataque, la distribución de presiones cambia. La 
presión en el extradós aumenta y puede llegar a ser positiva en el intradós, esto 
da lugar a que la sustentación aumente con el ángulo de ataque.[15] 
 
 Nomenclatura NACA de los perfiles 
 
En los EE.UU, el NACA (National Advisory Commitee for Aeronautics) 
[actualmente NASA], ha llevado a cabo una investigación sistemática de diferentes 
tipos de perfiles, que se conocen con el nombre de perfiles NACA, seguido de una 
serie de números, que determinan su construcción (existen otros estudios sobre 
perfiles que dieron lugar a otros tipos de nomenclatura, como son el Clark Y, 
Gotingen y RAF). [12] 
 
Ejemplo NACA 4412 
 
1era cifra (4): expresa la ordenada máxima de la línea de curvatura media en % de 
la cuerda= 4%. 
2da cifra (4): Expresa la posición de dicha ordenada máxima en decimas de la 
cuerda. En el 40%. 
3era y 4ta cifras (12): Expresan el espesor máximo del perfil en % de la cuerda: 
12%. 
Todos estos perfiles tienen el espesor máximo situado en el 30% de la cuerda, y si 
se denomina t al espesor máximo (en %), el radio de curvatura del borde de 
ataque es r=1,1t. (Para mayor información sobre la forma de la línea de curvatura 
media, que en ese caso son dos parábolas que se unen en el punto de ordenada 
máxima y sobre la distribución de espesor, o respecto series de cinco y seis cifras. 
[16] 
 
1.5.4 Curva polar 
 
Como se ilustra en la figura 1.16, esta curva relaciona el coeficiente de arrastre 
con el coeficiente de sustentación. 
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Su comportamiento indica que ambas variables son proporcionales y un aumento 
en una, se refleja como un aumento en la otra. La curva ofrece una lectura directa 
del arrastre, indeseable, en función de la sustentación, lo cual resulta útil en el 
análisis del comportamiento de un perfil aerodinámico, ya que permite inferir 
puntos óptimos de trabajo.  
 
Figura 1.16. Curva polar característica. [12] 
 
 
 
El coeficiente de resistencia total está determinado por: 
 
       
  
 
     
 
(1.7) 
 
Donde CDP, es el coeficiente de resistencia parásita independiente de la 
sustentación (hipótesis posible gracias a la introducción del factor de eficiencia de 
Oswald), y que por tanto mantendrá su valor constante incluso con sustentación 
nula, o si se prefiere con Cl=0, por este motivo a veces también se denomina Cdo 
al valor de CDP. 
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Un valor muy importante en las actuaciones del avión es el del cociente Cl/Cd 
(igual a L/D) llamado fineza, y que representaremos por f. 
 
 
 
 
  
  
   
(1.8) 
L: Fuerza de sustentación [N] 
   Fuerza de arrastre [N] 
f: fineza.[adimensional] 
La figura 1.17 muestra una curva característica de fineza vs ángulo de ataque. 
La expresión anterior al ser para un determinado avión fijo los valores de A y e, 
hace que se pueda escribir, siendo k constante como: 
          
  (1.9) 
Que es la ecuación de una parábola, por este motivo a la curva de la figura 
anterior se le suele llamar polar parabólica. 
Figura 1.17. Valor máximo de la relación (L/D).[12] 
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La relación L/D varía según el ángulo de ataque tal como se muestra en la Figura 
1.17. El valor máximo de L/D se obtiene en la zona de crucero ya que es en esta 
fase de vuelo donde se debe presentar el menor arrastre y la mayor sustentación. 
Realizando un correcto análisis de la curva polar puede inferirse el ángulo de 
ataque que tomará el avión en esta etapa.[13] 
 
1.5.5 Curva de sustentación. 
 
El ángulo de ataque tiene incidencia directa en el coeficiente de sustentación 
según lo ilustrado en la Figura 1.18. En esta gráfica se puede observar que a 
medida que aumenta el ángulo de ataque también lo hace la sustentación del 
perfil, hasta un punto máximo donde ocurre el fenómeno de pérdida de 
sustentación o “stall” como resultado de la falta de adherencia del fluido a las 
paredes del cuerpo, lo cual conlleva a la creación de vértices irregulares o 
turbulencia en el espacio no ocupado.  
 
Esta característica está directamente relacionada con el tipo de perfil y las 
características geométricas seleccionadas.[13] 
Figura 1.18. Curva de sustentación característica.[12] 
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1.5.6 Superficie de sustentación principal 
 
Las propiedades descritas para el análisis de perfiles y cuerpos que interactúan 
con el aire pueden ser aplicadas de la misma manera para alas, las cuales son 
perfiles con envergadura finita.  
 
Se explicarán los fenómenos que diferencian el análisis de alas con respecto a los 
estudios realizados en perfiles, de tal modo que su fundamento sea encontrado en 
la teoría presentada en párrafos anteriores.[13] 
 
Sobre una sección del ala se origina una distribución de presiones, de forma que 
el extradós se somete a una succión considerable respecto a la que pudiera tener 
el intradós, y capaz por tanto de producir una fuerza hacia arriba. 
 
Análogamente, considerando el ala completa y no una sección, si produce 
sustentación es porque se crea una presión en el intradós diferente de la del 
extradós, y mucho menor que esta.  
 
Al existir esta diferencia de presiones en las puntas del ala tienden a crearse unas 
corrientes de aire transversales (a lo largo de la envergadura) de abajo hacia 
arriba, como indica la figura 1.19. 
 
Figura 1.19. Corriente de aire transversal (derecha) y longitudinal (izquierda), 
ocasionadas debido al fenómeno de sustentación.[12] 
 
 
 
En las puntas al dejar de existir la superficie del ala, que soporta esa diferencia de 
presiones, la corriente lateral es mucho mayor, dando lugar a los torbellinos de 
punta de ala los cuales se ilustran en la figura 1.20.  
 
La formación de estos torbellinos se debe a que en la punta del ala nos 
encontramos con que la velocidad de la corriente sobre el extradós es superior a 
la del intradós (condición necesaria para la sustentación).  
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Al dejar de existir el ala en la punta, la mayor presión del intradós produce una 
corriente hacia arriba, que al encontrarse con la corriente de mayor velocidad del 
extradós, da lugar a los mencionados torbellinos (torbellinos libres). 
 
Figura 1.20. Ilustración de la formación de torbellinos en la punta del ala.[12] 
 
La intensidad de los torbellinos, será tanto mayor cuanto lo sea la diferencia de 
presiones entre el intradós y el extradós, o lo que es igual a cuanto mayor sea el 
coeficiente de sustentación Cl (y por tanto, cuanto mayor sea el ángulo de ataque). 
 
En general el efecto de los torbellinos ligados y libres es crear una deflexión de la 
corriente hacia arriba delante del borde de ataque y una deflexión hacia abajo 
detrás del borde de salida, como se muestra en la figura 1.21.   
 
Figura 1.21. Magnitud de las deflexiones de las corrientes verticales. [12] 
 
Figure  
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El efecto negativo de estos vórtices es representado por la inducción de una 
corriente de aire con componente de velocidad negativa denominada downwash, 
la cual tiende a arrastrar el aire que rodea el ala y por ende a generar un arrastre 
denominado Arrastre Inducido.[13] 
 
Los efectos viscosos del fluido que rodea la superficie de sustentación principal 
causan en el comportamiento aerodinámico, una variación debido a la separación 
del fluido. Estos efectos se conocen como Arrastre de Presión y Arrastre por 
Fricción y de su suma se obtiene el Arrastre Parásito. El arrastre total es 
expresado por medio de la Ecuación 2.10. 
 
           (1.10) 
 
   : Coeficiente de arrastre parásito            
   : Coeficiente de arrastre inducido 
  : Coeficiente de arrastre total 
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CAPÍTULO II 
NORMATIVIDAD Y DEFINICIÓN DE 
LOS REQUERIMIENTOS. 
 
  
 64 
 
Este capítulo expone las normativas nacionales e internacionales, las cuales 
regulan la certificación de diseños tipo y fabricación de productos aeronáuticos. 
Las normativas condicionan las características internas como la cantidad de 
pasajeros, combustible, el alcance del avión y los pesos. Factores externos como 
la aeronavegabilidad y la comercialización del producto cambian 
considerablemente según las normativas de cada país.  
 
2.1 INTRODUCCIÓN A LA CERTIFICACIÓN INTERNACIONAL FAR-JAR 
 
La seguridad con que ha llegado a operar la aviación a nivel mundial, está basada 
fundamentalmente en el cumplimiento y  en la precisión de las normas y 
reglamentaciones establecidas para la actividad aérea. Las normas prescritas por 
la Administración de Aviación Federal (en inglés Federal Aviation Administration 
FAA) son las normas FAR (Federal Aviation Regulations), las cuales regulan todas 
las actividades de aviación en los Estados Unidos. Por su parte la Unión Europea 
posee sus propias normativas llamadas JAR es el acrónimo en inglés de 
Requisitos Conjuntos de Aviación (Joint Aviation Requeriments), Las JAR son el 
conjunto de normas establecidas por las JAA para el desarrollo de seguridad en la 
aviación europea. 
Las JAA (Join Aviation Autorities), son un cuerpo asociado a la Conferencia 
Europea de Aviación Civil y constituyen el máximo organismo regulador de la 
aviación civil en el territorio de la Unión Europea, la traducción al español 
Autoridades Conjuntas de Aviación no se usa. 
Las primeras JAA se establecieron con la aparición del consorcio europeo 
AIRBUS y se basaban en una certificación común de piezas de aviones. 
Posteriormente aparecieron normas JAR relativas a las operaciones de los 
aviones, al mantenimiento y a las licencias al personal de vuelo. 
Algunas de las normas JAR más conocidas son: 
 JAR-FCL Normas de emisión de licencias al personal de vuelo. 
 JAR-OPS Normas de procedimientos operacionales en transporte aéreo. 
 JAR-23 Normas de certificación de aviones normales, acrobáticos, commuter. 
 JAR-25 Normas de certificación de aviones de transporte. 
 
Las autoridades competentes controlan el estricto cumplimiento de dichas normas, 
en el diseño, construcción y mantenimiento mediante los procesos de certificación, 
los cuales revisten los máximos niveles de importancia en el orden nacional e 
internacional. 
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Por ello, la producción de una aeronave certificada lleva implícita  que las 
características de vuelo, que responden a los valores establecidos para la 
categoría como más seguros y convenientes y que su construcción cumple las 
normas que otorgan seguridad y calidad a la producción. 
A partir de las nuevas reglamentaciones establecidas en EEUU al comienzo del 
presente siglo, adoptadas igualmente por Europa y paulatinamente por el resto del 
mundo, las aeronaves de pequeño porte (biplazas, monomotores) han quedado 
agrupadas en dos grandes categorías: experimentales y certificadas. 
Dentro del grupo de las aeronaves certificadas, existen las que se certifican bajo 
normas aeronáuticas (FAR-EEUU o JAR-UE) y las que sólo responden a normas 
industriales ASTM (menos exigentes). [17] 
 
2.2 NORMATIVIDAD JAR-21. 
 
La primera emisión adoptada por la JAA el 30 de noviembre de 1993 fue publicada 
el 3 de junio de 1994. Su estado actual: Cambio 3 del 1 de noviembre de 2001. 
[18] 
Su contenido general se compone de dos secciones:  
 Sección 1: Corresponde a los requisitos para procedimientos de certificación, 
productos y partes. 
 
 Sección 2: ACJ, medios aceptables de cumplimentación e interpretaciones. 
Básicamente la normatividad JAR 21 se encarga de regular los procedimientos 
para la obtención de certificados y aprobaciones de productos, partes, equipos y 
organizaciones, es decir, define los requisitos aplicables, esto se resume en la 
tabla 2.1.  
También se encarga de regular dichos requisitos para poseedores de certificados 
y aprobaciones para las organizaciones aprobadas. 
El objetivo de esta normatividad es adoptar requisitos comunes aplicables por las 
autoridades JAA, en los procesos de: 
 Diseño. 
 Producción. 
 Certificaciones de tipo (TC). 
 Certificados de aeronavegabilidad. 
 Aprobaciones de aeronavegabilidad para exportación. 
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Tabla 2.1. Contenido detallado de la norma JAR-21. 
  
 
 
2.3 ORGANIZACIÓN DE AVIACIÓN CIVIL INTERNACIONAL-OACI. 
 
La OACI, es la Organización de Aviación Civil Internacional, también conocida 
como Organización Internacional de Aeronáutica Civil (o ICAO, por sus siglas en 
inglés International Civil Aviation Organization); es una agencia de la Organización 
de las Naciones Unidas creada en el año 1944 por la Convención de Chicago 
destinada a estudiar los problemas de la aviación civil internacional y promover los 
reglamentos, normas y directrices únicas en la aeronáutica mundial. Su sede 
permanente es administrada y dirigida por un consejo con sede en la ciudad de 
Montreal (Canadá).[19] 
Como fines y objetivos específicos la organización tiene en su haber, desarrollar 
los principios y técnica de la navegación aérea internacional y, fomentar la 
formulación de planes y el desarrollo del transporte aéreo internacional. Para ello 
busca fomentar el progreso de la aviación civil internacional, el diseño y 
la  operacionalidad de aeronaves para fines pacíficos, estimular rutas aéreas, 
aeropuertos y satisfacer las necesidades de los pueblos del mundo en lo relativo a 
transportes aéreos seguros, regulares, eficientes y económicos. 
La Organización posee en diferentes sitios del mundo subsedes, facilitando la 
integración regional. La función principal de las diferentes Oficinas Regionales de 
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la OACI es redactar y mantener los Planes Regionales de Navegación Aérea 
actualizados. 
Localización de las diferentes sedes: 
 África Occidental (Dakar, Senegal) 
 África - Océano Índico (Nairobi, Kenia) 
 Europa (París, Francia) 
 África (El Cairo, Egipto) 
 América Central (México, D.F.) 
 América del Sur (Lima, Perú) 
 Oriente y Oceanía (Bangkok, Tailandia) 
 
2.3.1 OACI- Anexo 8. 
 
El Anexo 8 contiene normas de carácter general, destinadas a las autoridades 
nacionales en materia de aeronavegabilidad, que definen los requisitos mínimos 
para que un Estado reconozca los certificados de aeronavegabilidad que se 
expiden respecto a las aeronaves de otros Estados que entran en su territorio o lo 
sobrevuelan. El Anexo 8 consta de cuatro partes. Parte I definiciones; Parte II, 
procedimientos para la certificación y mantenimiento de la aeronavegabilidad; 
Parte III figuran requisitos técnicos para la certificación de los nuevos diseños de 
avión de grandes dimensiones; la Parte IV helicópteros. Ésta edición incorpora 
101 enmiendas adoptadas por el Consejo y reemplaza, desde el 13 de diciembre 
de 2007, todas las ediciones anteriores. Décima Edición Abril 2005. [15] 
 
2.4 REGLAMENTO AÉREO COLOMBIANO. 
 
El RAC es el reglamento aeronáutico colombiano, tiene como función normalizar 
las reglas del espacio aéreo colombiano, el mantenimiento de las aeronaves tanto 
civiles como militares, las formas de inspección, los procedimientos adecuados en 
toda aeronave y el cuidado legal desde su almacenamiento hasta su montaje. 
El RAC sirve para tener en cuenta todas sus disposiciones legales en el momento 
de realizar una inspección, mantenimiento, almacenamiento, preparación, vuelo, y 
montaje de todo elemento aeronáutico que nuestra aeronave requiera para su 
correcto desempeño en el espacio aéreo colombiano. 
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2.4.1  Definición. 
 
RAC: (Reglamento Aeronáutico Colombiano), es un documento, que se divide en 
26 partes; cada una posee una disposición legal acerca de un procedimiento 
específico para cada una de las aeronaves, a su vez cada parte se divide en sub-
partes, donde se especifica y se detalla el procedimiento adecuado según sea el 
caso, este documento rige toda aeronave que pretenda utilizar el Espacio Aéreo 
Colombiano o en su defecto realice algún procedimiento de los descritos en este 
manual. Su correcto uso y empleo permitirá que las disposiciones legales escritas 
no interfieran con el correcto desempeño de la aeronave. 
 
2.4.2 FAR-JAR 21- Parte novena RAC. 
 
RAC PARTE 9 “CERTIFICACIÓN DE TIPO Y FABRICACIÓN DE PRODUCTOS 
AERONÁUTICOS” 
 
AERONÁUTICA CIVIL, UNIDAD ADMINISTRATIVA ESPECIAL 
RESOLUCIÓN NÚMERO 05545 DIC. 26 de 2.003 
 
“Por la cual se modifican y adicionan algunos numerales a la Parte Cuarta de los 
Reglamentos Aeronáuticos de Colombia, sobre actividades aéreas deportivas y 
recreativas y se adoptan otras disposiciones”[20] 
 
 Ultralivianos Clase II.  
 
Los vehículos aéreos ultralivianos de Clase II, son aeronaves con las siguientes 
características:  
 
a) Avión de ala fija o de ala rotatoria tipo autogiro, con cualquier tipo de estructura 
(tubular, monocoque, etc.); alas en tela o en lámina o material compuesto y cabina 
abierta o cerrada.  
 
b) Propulsado con un motor y potencia máxima total no superior a 130 HP.  
 
c) Peso máximo de operación de 1654 Lb o menos, incluyendo flotadores y  
artefactos de seguridad.  
 
d) Capacidad de combustible no superior a 24 US galones  
 
e) Velocidad de crucero máxima de 130 nudos  
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f) Velocidad de pérdida (sin flaps) no superior a 39 nudos.  
 
g) Capacidad máximo para dos ocupantes (dos asientos).  
 
Si una aeronave excede cualquiera de los parámetros anteriores, propios de la 
Clase II, no se la considerará de clase ultraliviana y en consecuencia deberá estar 
certificada en la clase que corresponda de acuerdo a sus especificaciones, dando 
cumplimiento a las disposiciones pertinentes a dicha clase, o en su defecto como 
aeronave experimental. 
 
 Construcción y ensamblaje de aviones ultralivianos.  
 
Las aeronaves ultralivianas pueden ser construidas por constructores u 
operadores aficionados bajo su responsabilidad y su utilización se restringe a fines 
recreativos o deportivos y al entrenamiento de vuelo con el mismo propósito en 
este tipo de aeronave. 
 
 
2.4.3 OTRAS NORMAS. 
 
Estas normas se exponen en la Constitución Política Colombiana de 1991 y hacen 
referencia a la  aeronavegabilidad, actividades de comercio y transporte de 
pasajeros y mercancías en aviones. 
 
CONSTITUCIÓN POLÍTICA COLOMBIANA  
 
 ARTÍCULO 24.  
 ARTÍCULO 26.  
 ARTÍCULO 75. 
 ARTÍCULO 102.  
 
CÓDIGOS: “CÓDIGO DE COMERCIO/ OTROS-SEGUNDA PARTE- LIBRO 
QUINTO: DE LA AERONÁUTICA, PARTE SEGUNDA”.  
 
 ART. 1773 ÁMBITO DE APLICACIÓN  
 ART. 1789 DEFINICIÓN  
 ART. 1790 CERTIFICADO DE AERONAVEGABILIDAD  
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2.5 DESEMPEÑO FUNCIONAL 
 
Se espera que el avión ultraliviano cumpla con los requerimientos impuestos por el 
Reglamento Aéreo Colombiano. Se diseñará para dos pasajeros en configuración 
tándem, el fuselaje en forma reticulada (tubular) de aluminio 2024 T6. Las 
condiciones que se proponen en este capítulo a cumplir, surgen del promedio de 
cincuenta aviones ultralivianos que se recopilaron (Benchmark) en una base de 
datos expuesta en el anexo D. Estas condiciones sirven como referencia para 
poder calcular las primeras aproximaciones de peso y poder hacer el primer 
diseño geométrico de la aeronave. Las condiciones se exponen en la tabla 2.2. 
 
Tabla 2.2. Desempeño funcional. 
 
ESPECIFICACIONES Y PRESTACIONES PROMEDIO MODA 
Alcance [km] 1006,83 1000 
Alto  [m] 2,16 2,2 
Ancho [m] 1,10 1,1 
Asientos 1,88 2 
Capacidad combustible [L] 77,97 85 
Cuerda [m] 1,37 1,5 
Distancia aterrizaje [m] 141,18 100 
Distancia despegue [m] 125,21 70 
Envergadura [m] 9,20 9 
Longitud [m] 6,09 6,5 
Peso en vacío [kg] 276,49 265 
Peso máx. [kg] 494,67 450 
Potencia motor [hp] 83,89 80 
Relación de planeo [0# : 01] 11,67 14 
Superficie alar [m2] 11,61 13 
Techo de servicio [m] 3918,63 4000 
Vel.Pérdida  [km/h] 58,60 65 
Velocidad ascenso [m/min] 333,82 300 
Velocidad crucero [km/h] 183,60 200 
Velocidad máxima [km/h] 213,78 210 
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2.6 RESTRICCIONES 
 
Las restricciones de la tabla 2.3 son tomadas del Reglamento Aéreo Colombiano 
Parte Novena, expuesto en el capítulo 3.[20] 
Tabla 2.3. Definición de requerimientos. 
 
 
 
2.7 APARIENCIA 
 
Inicialmente se proponen tres prediseños, variando la posición del ala en cada uno 
de ellos y el tipo de cola. Posteriormente evaluando las condiciones que busca el 
diseñador para la aeronave se hará un análisis cualitativo de cada parte de ellos y 
se escogerá uno para proceder a hacerle las aproximaciones al peso y todo el 
proceso de diseño aerodinámico y estructural. 
 
2.8 REQUERIMIENTOS 
 
Todo ultraligero Clase II estará equipado al menos con lo siguiente: 
1. Velocímetro, altímetro, variómetro, compás magnético, indicador de banqueo o 
de giro y banqueo y reloj con segundero. 
2. Radio apropiado para transmisión y recepción en las frecuencias de uso 
aeronáutico. 
3. Transponder con modo “C”. 
4. Indicadores de temperatura de motor (de gases de escape y de cabezas de 
cilindros, o de agua de radiador si es enfriado por agua), presión de aceite (para 
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motores de 4 tiempos), tacómetro, medidor de cantidad de combustible (legible en 
vuelo) y horómetro 
5. Sillas (máximo 2) con cinturón de seguridad de al menos tres puntos para cada 
ocupante 
6. Extintor manual de incendios de halón ubicado en un lugar accesible, del 
tamaño y capacidad que resulte factible. (Para volar a alturas superiores a 10.000 
pies, este será de tipo aprobado) 
7. Luces de aterrizaje 
8. Casco y gafas para cada ocupante, si el aparato es de cabina abierta. 
9. Para vuelo a alturas superiores a 10.000 pies, provisión de oxígeno de tipo 
aprobado, para ambos ocupantes. 
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CAPÍTULO III 
GEOMETRÍA DE LA AERONAVEY 
DISEÑO CONCEPTUAL 
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En este capítulo se exponen tres configuraciones diferentes de aviones 
ultralivianos, cada uno  tiene sus pros y contras. Al final, según los requerimientos 
del diseñador, basado en el confort y la simplicidad en la construcción, se 
selecciona un modelo. En los capítulos siguientes, se someterá a un análisis de 
diseño más profundo el cual se desarrolla en tres etapas de diseño, la primera el 
dimensionado de las partes del avión, la segunda el análisis aerodinámico y la 
tercera el análisis estructural.  
3.1.1DISEÑO CONCEPTUAL Nº 1 
 
Figura 3.1. Diseño conceptual Nº1. 
 
 
 
Esta configuración muestra una disposición de los pasajeros en tándem (uno tras 
otro). Esta forma de distribución de pasajeros permite que el área frontal del 
fuselaje oponga menos resistencia aerodinámica, así disminuye el coeficiente de 
arrastre. Las alas se encuentran en la parte superior, esto ayuda a ver mejor los 
objetos que hay debajo del avión y hace que el tren de aterrizaje sea un poco más 
bajo. También la posición del ala disminuye la probabilidad de que un objeto 
golpee contra ella (como piedras u objetos extraños que puedan estar en la pista 
de despegue y aterrizaje). 
En la figura 3.1 se puede observar que el centro de gravedad se encuentra debajo 
de las alas, esto es de gran ayuda para evitar cabeceo y ayudar a mantener una 
estabilidad transversal y longitudinal del avión.  
El motor se puede apreciar en la parte delantera, el combustible se almacena en 
las alas, las cuales tienen una forma trapecial. 
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3.1.2 DISEÑO CONCEPTUAL Nº2 
 
Figura  3.2. Diseño conceptual Nº2.  
 
 
Figure  
En esta disposición del avión ultraliviano se puede apreciar que el área frontal del 
vehículo es mucho más amplia. Esto se debe a que la configuración de la carga de 
pago no es en tándem, sino un pasajero al lado del otro. Esta configuración de la 
cabina ofrece mayor confort y brinda al piloto mayor espacio dentro del avión. La 
desventaja es que el área frontal aumenta los coeficientes de pérdida debido a la 
fricción con el aire. Dada la aplicación estas pérdidas son muy pequeñas en 
comparación con la pérdida total del avión. 
La disposición de las alas es en la parte superior del avión como se expone en la 
figura 3.2, esto ayuda a ver los objetos que pueden estar en la pista de despegue 
y aterrizaje. También ayuda a los pasajeros a observar el paisaje que se 
encuentra debajo del vehículo con mayor comodidad. 
El motor se encuentra en la parte delantera para ayudar a mantener un centro de 
gravedad estable, el cual se puede observar que se encuentra justo bajo las alas. 
Aunque en la imagen no se puede apreciar la cola, ésta tiene un estilo 
convencional ya que es de fácil construcción y es la que más se apega a los 
requerimientos de la aviación ultraliviana. Esto es de vital importancia ya que 
ayuda a mantener el avión estable transversal y longitudinalmente.  
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3.1.3 DISEÑO CONCEPTUAL Nº3 
 
Figura 3.3. Diseño conceptual Nº3.  
 
 
 
En la figura 3.3 se observa una cola en V, su mayor ventaja es la reducción de 
fricción frente a otras colas, es decir, menos resistencia igual a más velocidad. Sin 
embargo es de mayor peso y presenta mayores inconvenientes al momento de 
construirla. 
Las alas se encuentran situadas en la parte inferior del fuselaje. La mayor ventaja 
de este tipo de alas es su gran maniobrabilidad. La desventaja es que debe tener 
un tren de aterrizaje grande. La forma del ala es trapecial, se caracteriza porque la 
altura de la raíz a la punta se reduce progresivamente dándole esta forma. Muy 
usada en las avionetas y aviación ULM. Es más eficiente que el ala recta y su 
construcción es relativamente sencilla. 
Aunque en la imagen no se aprecie la posición del motor, que se encuentra en la 
parte delantera del avión. Esto con el fin de evitar cabeceo y ayudar a mantener 
una estabilidad transversal y longitudinal del avión.  
La configuración de la tripulación es uno al lado del otro.  
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3.2. SELECCIÓN DEL PROTOTIPO 
 
Características seleccionadas para este proyecto: 
 Distribución de los pasajeros: un pasajero al lado del otro: de esta forma los 
pasajeros pueden compartir juntos de un buen paisaje mientras tienen una 
buena comunicación mucho más cómoda en comparación si estuviera un 
pasajero tras otro. 
 
 Ubicación del motor parte delantera: típicamente usado en la aviación 
ultraliviana.  
 
 Ala de forma trapecial: es más eficiente que el ala rectangular, pero su 
construcción es relativamente un poco más compleja.  
 
 Cola clásica: típicamente usada en este tipo de aviación, proporciona una 
buena estabilidad y control del avión. Su construcción es sencilla. 
 
 Ala baja para aumentar la actuación de planeo: (vuelo con el motor apagado, 
gran relación de planeo), esta característica da mayor seguridad en caso de un 
fallo del motor, además como se expuso en el capítulo II el ala baja aumenta la 
maniobrabilidad del avión.  
Debido a estas características se selecciona el prediseño número 3, con la cola 
modificada para simplificar la construcción del avión. 
 
3.3 INTRODUCCIÓN A LOS MOTORES UTILIZADOS EN LA AVIACIÓN. 
 
Excepto los planeadores, el resto de los aviones necesitan de uno o varios 
motores que lo impulsen para poder volar. De acuerdo con su tamaño, los aviones 
pueden ser monomotores, bimotores, etc. 
Los aviones monomotores son, generalmente, de tamaño pequeño y llevan el 
motor colocado en el morro o nariz (parte delantera). Como excepción se puede 
encontrar algún modelo monomotor que lo lleve invertido y colocado detrás de la 
cabina del piloto con la hélice enfrentada al borde del estabilizador vertical de cola. 
Los aviones que tienen más de un motor generalmente los llevan debajo de las 
alas, o colocados en la parte trasera del fuselaje en la zona de la cola. 
Los dos tipos de motores que podemos encontrar en los aviones son los 
siguientes: 
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 De émbolo o pistón (explosión). 
 
 De turbo hélice. 
Los motores de émbolo o pistón pueden tener los cilindros colocados en forma 
radial, lineal, opuestos o también en "V" y utilizar hélices de dos, tres o cuatro 
aspas fijas o de paso variable. Los turborreactores y los turbofan no utilizan hélice, 
mientras los turbohélices, como su nombre lo indica, son motores de turbina con 
hélice acoplada a un reductor de velocidad. 
 
3.4 MOTORES USADOS EN LA AVIACIÓN ULTRALIVIANA. 
 
Actualmente existen grandes empresas a nivel mundial que se dedican a diseñar y 
comercializar motores específicamente para aviones ultralivianos y en general, 
todo tipo de aviación ULM.  
Se seleccionarán dos motores de la empresa ROTAX los cuales se encuentran en 
el mercado y presentan grandes prestaciones mecánicas, estructurales y 
aerodinámicas. El peso de estos motores es muy bajo ya que fueron diseñados 
específicamente para este tipo de aviación. ROTAX es una empresa con una gran 
trayectoria y por más de 90 años sus motores se han ido perfeccionando para la 
aviación.  
Se seleccionaron dos motores para el avión ultraliviano, el ROTAX 582 y el 
ROTAX 912.  
Las siguientes razones fueron consideradas a la hora de utilizar los motores 
ROTAX: 
 Gran parte de los fabricantes de aviones ultralivianos utilizan estos motores 
debido a su bajo peso. 
 
 Entre los motores que se encuentran fácilmente en el mercado, son de los que 
presentan mejores tiempos de periodos entre servicios. 
 
 
 Se consiguen repuestos fácilmente en el mercado. 
 
 Tienen un tiempo de garantía extendida hasta de diez años. 
 
 Los manuales, los catálogos y otros documentos útiles se encuentran 
fácilmente en internet y son de libre divulgación. 
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3.5 MOTOR ROTAX 582. 
 
Motor de dos cilindros, dos tiempos, refrigerado por agua, con válvula rotativa, 
doble encendido electrónico. Incluye bomba de agua, termostato, sistema de 
escape, dos carburadores. Las características se exponen en la tabla 3.1. Este 
motor se ilustra en la figura 3.4. 
 
Figura 3.4 Motor ROTAX 582.[21] 
 
 
 
Tabla 3.1. Características del motor ROTAX 582.[21] 
 
Características ROTAX 582  
Potencia 47,8 kW a 6500 rpm 
Par Motor 75Nm a 6000 rpm 
Régimen máximo 6800 rpm 
Diámetro 76 mm 
Carrera 64 mm 
Cilindrada 580     
Combustible Gasolina con o sin plomo 
Aceite dos tiempos API-TC 
Ratio de mezcla 1:50 (2%) 
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3.6 MOTOR ROTAX 912. 
 
Motor de 4 Tiempos, 4 Cilindros refrigerado por liquido/aire con cilindros opuestos, 
carter seco y lubricación forzada mediante deposito exterior de aceite de 3 Litros, 
se ilustra en la figura 3.5. Ajuste automático de la lubricación mediante tanques 
hidráulicos. Dos carburadores, bomba de combustible mecánica, doble encendido 
electrónico, arranque eléctrico, reductora integrada con relación de reducción 
i=2.273 (opcionalmente 2,43). La tabla 3.2 expone algunas características, para 
mayor información, revisar el Anexo C. 
Figura 3.5. Motor ROTAX 912.[22] 
 
 
Tabla 3.2. Características motor ROTAX 912.[22] 
 
Características ROTAX 912 (80 Cv) 
Potencia 58,1 kW a 5500 rpm 
Potencia máxima (máximo 5 minutos) 59,6 kW a 5800 rpm 
Par Motor 103 Nm a 4800 rpm 
Revoluciones máximas  5800 rpm 
Diámetro 79,5 mm 
Carrera  61 mm 
Cilindrada  1211     
Potencia de Alternador 250 W a 5500 rpm 
Tensión 13,5 V 
Combustible  Gasolina con o sin plomo 
Aceite API Sg o superior 
Líquido refrigerante  Convencional (ratio de mezcla 50%) o 
Evans 
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Para calcular la primera aproximación del peso, se utilizará el motor ROTAX 912 y 
no el ROTAX 582 ya que es más probable que este sea el diseño  adecuado 
debido a las características del avión y el peso aproximado promediado en el 
Benchmark.  
Dado el caso de que sea muy amplia la relación potencia vs peso, se procederá a 
iterar y a optimizar el diseño utilizando el motor adecuado. 
Las dimensiones del motor ROTAX 912 se encuentran en el anexo C junto con los 
planos de diseño. 
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CAPÍTULO IV 
SELECCIÓN DE LA GEOMETRÍA 
DEL ALA Y DE LA COLA. 
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Para la determinación del perfil aerodinámico se recurrió a la ingeniería inversa y 
se determinó un promedio de tipo de perfil dependiendo de la forma del avión, 
peso y características de operación de aviones similares que operan y que son 
similares al que se expone en este proyecto; estas características iniciales fueron 
tomadas del Benchmark expuesto en el capítulo III ya que estos aviones han sido 
puestos a prueba y han comprobado que funcionan adecuadamente a los 
requerimientos demandados. Por esta razón se determinó utilizar un perfil NACA. 
No obstante se podría utilizar otro tipo de perfiles, como los RAF, CLARK, entre 
otros. 
 
4.1 CARACTERÍSTICAS DE LOS PERFILES NACA. 
 
Tabla 4.1. Características de los perfiles NACA. 
 
Familia Ventajas  
 
Desventajas Aplicaciones 
 
 
Serie 4 
 
1. Buenas característica de 
perdida 
2. pequeño movimiento del 
centro de presiones a lo largo 
del rango de gran velocidad 
 
 
 
1. Bajo coeficiente de 
levantamiento 
2. relativamente gran arrastre 
3.elevado momento de cabeceo 
 
1. Aviación general 
2. colas horizontales 
Simétricos: 
3. Jets supersónicos 
4. palas de helicópteros 
5. soportes 
6.aletas de misiles y 
cohetes 
 
 
Serie 5 
 
1. coeficiente de levantamiento 
más alto 
2. Bajo momento de cabeceo 
3.la rugosidad tiene un pequeño 
efecto 
 
1.Probre comportamiento de 
perdida 
2. Relativamente alto arrastre 
 
1. Aviación general 
2. Aviones de bomberos 
propulsados por motores de 
pistón 
3. conmutadores 
4. Jets de negocios 
 
Serie 16 
 
1. Evita los picos de baja presión 
2. bajo arrastre a altas 
velocidades 
 
1. Relativamente bajo 
levantamiento 
 
1. Propelas (hélices) de 
aeronaves 
2. Propelas de barcos 
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Serie 6 
 
1. Coeficiente de levantamiento 
alto 
2. Muy bajo arrastre sobre un 
pequeño rango de condiciones 
de operación 
3. Optimizado para altas 
velocidades con regiones  
amplias de flujo laminar 
 
1. Alto arrastre fuera del rango 
óptimo de las condiciones de 
operación 
2. momento de cabeceo elevado 
3. comportamiento pobre de 
perdida 
4. muy susceptible a la 
rugosidad 
 
1. bombarderos 
propulsados por motor de 
pistón 
2. Jets de negocios 
3. entrenadores para Jets 
4. Jets supersónico 
 
Cabe resaltar que las series 7 y 8 de los perfiles NACA son raramente usados y la 
información correspondiente a estos es muy escasa. Por tal motivo no se exponen 
en la tabla 4.1.[23]Dadas las características expuestas en la tabla 4.1, se procede 
a seleccionar un perfil NACA serie 4 ya que tiene mayor facilidad para la 
construcción y generalmente es el que se usa en este tipo de aviación. 
 
4.2 SELECCIÓN DEL PERFIL 
 
Con los datos de las gráficas CL vs α y CD vs α tomados de Airfol Tools [26], 
seleccionando 5 puntos para cada perfil del ala, se procede a construir las tablas 
4.2, 4.3 y 4.4, donde se conoce el valor de los coeficientes de sustentación y 
arrastre y se procede a encontrar la sustentación neta máxima.  
La fórmula para calcular la sustentación está dada por: 
  
 
 
     
       
(4.1) 
Dónde: 
L: Fuerza de sustentación [N] 
 
  : Densidad del aire a presión atmosférica [
  
  
] 
 
Ve: Velocidad del fluido (aire).[
 
 
] 
 
S: Superficie alar. [  ] 
 
CL: Coeficiente de sustentación(varía de acuerdo al tipo de ala) [-] 
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La fórmula para calcular el arrastre está dada por: 
 
  
 
 
     
       
(4.2) 
Dónde: 
D: Fuerza de arrastre [N] 
 
  : Densidad del aire a presión atmosférica [
  
  
] 
 
Ve: Velocidad del fluido (aire). [
 
 
] 
 
S: Superficie alar. [  ] 
 
CD: Coeficiente de arrastre (varía de acuerdo al tipo de ala) [-] 
 
Según las condiciones anteriormente expuestas y con base en las 
condiciones mencionadas en la tabla 2.2 se selecciona la densidad, la 
velocidad y la superficie alar. 
 
 ρaire= 1,184 [
  
  
] @ P= 1 atm; T= 25°C 
 
 Ve= Velocidad crucero =  44,166 [
 
 
] ;(del Benchmark= 159 [
  
 
]) 
 
 S= superficie alar= 12 [  ] ;(del Benchmark) 
 
CL: coeficiente de sustentación, varía con la posición del ángulo de ataque, 
depende del tipo de perfil utilizado. 
 
El patrón de referencia es Reynolds =         . 
 
Los resultados se resumen en la tabla 4.2 para el perfil NACA 0018. 
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Tabla 4.2. Características aerodinámicas NACA 0018. 
 
 
Se procede a calcular la fineza: 
   
  
  
  
     
     
      
Teniendo en cuenta los mismos valores antes expuestos pero variando el tipo del 
ala, se procede a calcular la sustentación neta y el arrastre para el perfil NACA 
2412. Los resultados se exponen en la tabla 4.3. 
 
Tabla 4.3. Características aerodinámicas NACA 2412. 
 
 
 
Alfa Cl L [N] Cd D [N] sustentacion neta [N]
-20 0,09219 1277,51 0,08796 1218,89 1765,70
-15 0,02756 381,91 0,02187 303,06 487,54
-10 0,01413 195,80 0,00823 114,05 226,60
-5 -0,5396 -7477,41 0,00844 116,96 7478,32
0 0 0,00 0,00718 99,50 99,50
5 0,5397 7478,79 0,00844 116,96 7479,71
10 1,0998 15240,28 0,01412 195,67 15241,53
15 1,3599 18844,56 0,02752 381,35 18848,42
20 1,3162 18239,00 0,09202 1275,15 18283,52
Max. Sust: 18848,42
NACA 0018-Reynolds= 1`000,000
Alfa Cl L [N] Cd D [N] sustentacion neta [N]
-18,5 0,13529 1874,76 0,13317 1845,38 2630,61
-15 0,02752 381,35 0,02333 323,29 499,95
-10 0,01582 219,22 0,01065 147,58 264,27
-5 -0,3006 -4165,51 0,00836 115,85 4167,12
0 0,2442 3383,96 0,00568 78,71 3384,87
-5 0,8089 11209,18 0,00804 111,41 11209,74
-10 1,2696 17593,25 0,01591 220,47 17594,63
-15 1,5597 21613,25 0,03141 435,26 21617,64
-20 1,4255 19753,60 0,11481 1590,96 19817,57
Max. Sust: 21617,64
NACA 2412, Re= 1´000,000
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Se procede a calcular la fineza. 
   
  
  
  
     
      
      
 
Teniendo en cuenta los mismos valores antes expuestos pero variando el tipo del 
ala, se procede a calcular la sustentación neta y el arrastre para el perfil NACA 
4415. Los resultados se exponen en la tabla 4.4. 
Tabla 4.4. Características aerodinámicas NACA 4415. 
 
 
Se procede a calcular la fineza. 
   
  
  
  
     
     
      
Se puede observar en las tablas 4.3 y 4.4 que la sustentación máxima para los 
perfiles 2412 y 4415 es casi la misma, no obstante teniendo las siguientes 
consideraciones se opta por seleccionar el perfil NACA 2412 por las siguientes 
razones:  
 El bajo costo de la manufactura comparado con otros perfiles. 
 
 Se obtiene un valor óptimo para la fineza. (relación
  
  
). 
 
 Su forma casi simétrica le proporciona un mejor control al piloto cuando tiene 
que hacer maniobras. 
 
Alfa Cl L [N] Cd D [N] sustentacion neta [N]
-18,75 0,13292 1841,91 0,19047 2639,40 3218,55
-15 0,03638 504,13 0,03261 451,89 677,01
-10 0,01357 188,04 0,00831 115,15 220,50
-5 -0,0529 -733,05 0,00834 115,57 742,11
0 0,4126 5717,53 0,00741 102,68 5718,45
5 1,027 14231,46 0,00862 119,45 14231,96
10 1,3374 18532,77 0,01478 204,81 18533,90
15 1,5372 21301,46 0,03544 491,10 21307,13
20 1,4869 20604,44 0,0972 1346,93 20648,42
Max. Sust: 21307,13
NACA 4415, Re= 1´000,000
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4.3 FORMA DEL ALA. 
 
Debido a las facilidades de construcción, a su buen comportamiento aerodinámico 
y ya que es la forma más utilizada en la aviación ultraliviana, se selecciona el tipo 
de ala trapecial, sus características se exponen en la figura 4.1. 
Figura 4.1. Características ala trapecial.[12] 
 
La relación entre Ctipy Croot, se denomina estrechamiento ( ). 
λ: Estrechamiento (taper radio), se define por: 
  
  
  
 
(4.3) 
Dónde:  
Ct: Cuerda del perfil en el encastre, (suponiendo que el ala este prolongada hasta 
el plano de simetría del avión). 
Cr: Cuerda del perfil en la punta del ala. 
MAC: Cuerda media aerodinámica, (Mean Aerodinamic Chord), es de importancia 
en cuanto a las consideraciones de estabilidad longitudinal.  
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Según la forma del ala, es decir el valor que vaya tomando c a lo largo de la 
envergadura, se puede calcular el estrechamiento λ según la ecuación:  
 
    
 
 
  (
      
   
) 
(4.4) 
  
Otro factor que influye en la geometría del ala es el ángulo Diedro (Г), el cual tiene 
influencia en la estabilidad lateral del avión, se ilustra en la figura 4.2. 
Los valores típicos en los aviones varían desde 3° (ejemplo: Boeing 727), a 7° 
(ejemplo: Boeing 747-400).  
Figura 4.2 Descripción gráfica ángulo diedro.[12] 
 
 
4.4FORMA DE LA COLA. 
 
Se denomina cola o empenaje a la parte posterior de un avión donde (en las 
configuraciones clásicas) suelen estar situados el estabilizador horizontal 
(encargado de controlar el picado del avión) y estabilizador vertical (encargado de 
controlar la guiñada del avión usando el timón). 
La importancia aerodinámica de la cola es elevada pues su forma define el tipo de 
desprendimiento que nos podemos encontrar en el avión en la zona trasera, los 
dos fabricantes principales de aviones comerciales (Boeing y Airbus) tienen 
concepciones de cola distintas. 
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En esta fase de diseño, se selecciona una cola clásica dado que es la más 
generalizada, es la óptima desde el punto de vista de la estabilidad, control y peso 
estructural del conjunto.  
La figura 4.3 muestra los componentes de una cola clásica. 
Figura 4.3. Componentes cola clásica.[24] 
 
4.4.1 Timón de profundidad o elevadores. (Elevators) 
 
Son superficies flexibles ubicadas en la parte trasera de los estabilizadores 
horizontales de la cola. La función de los elevadores es hacer rotar el avión en 
torno a su eje lateral “Y”, permitiendo el despegue y el aterrizaje, así como 
ascender y descender una vez que se encuentra en el aire. Los dos elevadores se 
mueven simultáneamente hacia arriba o hacia abajo cuando el piloto mueve el 
timón, o en su lugar la palanca o bastón, hacia atrás o hacia delante. 
Cuando el timón o la palanca se tiran hacia atrás, los elevadores se mueven hacia 
arriba y el avión despega o toma altura debido al flujo de aire que choca contra la 
superficie de los elevadores levantadas. Si, por el contrario, se empuja hacia 
delante, los elevadores bajan y el avión desciende. 
 
4.4.2 Timón de cola o de dirección. (Rudder) 
 
Esta superficie flexible situada detrás del estabilizador vertical de la cola sirve para 
mantener o variar la dirección o rumbo trazado. Su movimiento hacia los lados 
hace girar al avión sobre su eje vertical “Z”. Ese movimiento lo realiza el piloto 
oprimiendo la parte inferior de uno u otro pedal, según se desee cambiar el rumbo 
a la derecha o la izquierda. 
 91 
 
Simultáneamente con el accionamiento del correspondiente pedal, el piloto hace 
girar también el timón para inclinar las alas sobre su eje “Y” con el fin de suavizar 
el efecto que provoca la fuerza centrífuga cuando el avión cambia de rumbo. 
Cuando el piloto oprime el pedal derecho, el timón de cola se mueve hacia la 
derecha y el avión gira en esa dirección. Por el contrario, cuando oprime la parte 
de abajo del pedal izquierdo ocurre lo contrario y el avión gira a la izquierda. 
Actualmente el sistema tradicional de control de movimiento de las superficies 
flexibles por medio de cables de acero inoxidable acoplados a mecanismos 
hidráulicos se está sustituyendo por el sistema fly-by-wire, que utiliza un mando 
eléctrico asistido por computadora para accionarlas. Este sistema es mucho más 
preciso y fiable que el mando por cables de acero y se está estableciendo como 
norma en la industria aeronáutica para su implantación en los aviones de 
pasajeros más modernos.[24] 
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CAPÍTULO V 
DIMENSIONADO INICIAL 
(Initial sizing) 
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5.1 DIMENSIONADO INICIAL 
 
Este capítulo se desarrolla siguiendo la metodología expuesta por Daniel Raymer. 
Las unidades se dan en Sistema Inglés ya que muchos parámetros dependen de 
coeficientes y tablas los cuales se encuentran en este sistema. Al final del capítulo 
se entregan los resultados en una tabla para simplificar el análisis y a la vez 
comparar los resultados calculados por el autor del proyecto con los que 
determina el software.[25] 
Los parámetros para empezar el diseño son los propuestos del numeral 5.2 al 5.4, 
iniciando con ellos el cálculo de la relación Peso- Potencia para cada una de las 
actuaciones. Se selecciona la menor relación peso-potencia de las actuaciones y 
se procede a calcular la relación peso-superficie alar. Siguiendo la metodología de 
Raymer, se da una primera aproximación al peso total y se calcula el peso de 
combustible. Se calcula la superficie de las alas y los coeficientes de relación de 
las actuaciones. Se calcula la segunda aproximación del peso y se verifica con 
ayuda de un software de versión libre proporcionado por [26], la convergencia del 
peso con relación a las actuaciones, ya que este debe disminuir a medida se 
consume el combustible. Se procede a calcular las dimensiones del avión (ala, 
fuselaje, cola horizontal y vertical, y tren de aterrizaje) y por último se calcula el 
diámetro y la eficiencia de la hélice. 
Con los resultados obtenidos en este capítulo se realiza el dimensionado del avión 
en el software AUTOCAD versión estudiantil y se procede a realizar la tercera 
aproximación de pesos y el cálculo de la estabilidad y control del balance. 
 
5.2 MOTOR 
 
 ROTAX 912  
 Potencia = 80 hp @ 5800 rpm 
 Cbhp= 0,5 (asumido) 
 Peso= 60 lb 
 
5.3 METAS DE DISEÑO 
 
 Fabricación rápida 
 Para la parte estructural: Tubos de aluminio T2024- T6. 
 Para los carenados y la parte externa: Fibra de vidrio. 
 Para la parte de los tableros: Espumas de alta densidad. 
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5.4 DESEMPEÑO 
 
Estos datos de entrada son seleccionados con base en el Benchmark expuesto en 
el capítulo 4.  
 Vmax: Velocidad máxima 
Vmax = 120kts 
 Vcruise: Velocidad crucero 
Vcruise= 110kts 
 Vstall: Velocidad de pérdida 
Vstall = 38 kts 
 (ROC): Rango de subida  
ROC= 44kts 
 R: Alcance máximo horizontal 
R= 300 mi 
 n: Factor de carga 
n= +4/-3,5g`s 
 Wcrew: Peso del equipaje. 
Wcrew= 30 lb 
 Wpay= Peso total de los pasajeros 
Wpay= 400lb 
 H: Altura máxima, o techo de servicio 
H= 10000 ft 
 Take off: distancia de despegue 
 
Take off: 300 ft  
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5.5 MISIÓN 
 
Como se ilustra en la figura 5.1, la misión de vuelo hace referencia a las 
actuaciones del avión tomando como referencia la carrera de despegue, el 
despegue, la actuación crucero, el aterrizaje y la carrera de aterrizaje. En la 
mayoría de caso s se tiene en cuenta un tiempo de espera por motivos de 
seguridad en el aterrizaje. 
 
 W0: Peso inicial. 
 
 W1: Peso al despegar. 
 
 W2: Peso durante la actuación de subida. 
 
 W3: Peso durante la actuación crucero. 
 
 W4: Peso durante la actuación de aterrizaje. 
 
 
Figura 5.1. Misión del avión ultraliviano. 
 
Figure 
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5.6 SKETCH: BOCETO FINAL 
 
El boceto final se selecciona de acuerdo a los resultados expuestos en el capítulo 
3, subíndice 3.2. Estos resultados se muestran en la figura 5.2. 
Figura 5.2. Modelo propuesto para realizar los cálculos aerodinámicos. 
 
 
 
5.7 GEOMETRÍA Y SELECCIÓN DEL ALA 
 
A: Aspect ratio 
A= 6 
λ= 0,4 
Г= 3º 
Perfil NACA 2412CLmax= 1,582 @ Re=       
 
Nota: La selección de las alas se expuso en el capítulo IV. 
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5.8 COLA 
 
Horizontal:  
 
A= 3 
λ= 0,4 
Perfil NACA 0018 CLmax= 1,4 @ Re=           
 
Vertical:  
 
A= 1.5 
λ= 0,4 
Perfil NACA 0018 CLmax= 1,4 @ Re=           
 
Nota: El tipo de cola se expuso en el capítulo IV. 
 
5.9 PRIMERA APROXIMACIÓN DEL PESO 
 
El procedimiento de iteración para lograr la primera y segunda aproximación 
del peso total es la siguiente: 
 
1. Se inicia con el cálculo de la relación peso- potencia para cada una de las 
actuaciones.     ⁄  
 
2. Se selecciona la menor relación peso-potencia de las actuaciones.  
 
3. Se calcula la relación peso-superficie alar.   ⁄  
 
4. Se calcula la superficie alar. 
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5. Se calcula la segunda aproximación del peso total utilizando el método de 
fracciones de peso en vacío, de acuerdo a los valores de la tabla 5.3. 
 
6. Se calculan las fracciones de peso en vacío para cada una de las actuaciones 
con las condiciones calculadas hasta el numeral 5.10. 
 
7. Se calcula el peso del combustible. 
 
8. Se evalúa la convergencia del método en el programa AC-SIZE [26].  
 
 
9. Si el programa converge: 
FIN 
10. Si el programa diverge: 
Volver al numeral 1. 
 
Nota: al utilizar el programa AC-SIZE, es necesario tener calculados los datos de 
entrada   ,  ,         . 
Si al evaluar los resultados, el programa arroja valores crecientes, es de suponer 
que el modelo es divergente ya que al momento de evaluar cada actuación el 
avión va quemando combustible lo cual disminuye el peso total del mismo, lo que 
se traduce en un menor peso. Si el modelo evaluado arroja valores decrecientes, 
entonces se puede asegurar que el método es convergente y se procede a diseñar 
las características externas del avión.  
 
EN LA SÉPTIMA ITERACIÓN:  
 
Estadísticamente: 
 
   
 ⁄          
  (5.1) 
 
Se seleccionan los coeficientes  y C de la tabla 5.1, aviones de construcción 
casera con materiales compuestos. 
 
 99 
 
   
 ⁄              
     
       138 mph 
 
Tabla 5.1. Coeficientes a y C para calcular la relación peso- potencia. (Anexo 1.E) 
 
   /Wo= a .Vmax^C a C 
Aeroplano 0.043 0 
Avión casero. (Metal 
o madera) 
0.005 0.57 
Avión casero. 
(Materiales 
compuestos) 
0.004 0.57 
Aviación general. 
Monomotor. 
0.024 0.22 
Aviación general. 
Bimotor 
0.034 0.32 
Aviación agrícola 0.008 0.5 
Turbopropulsores 0.012 0.5 
Flyingboat 0.029 0.23 
 
Seleccionando los coeficientes a y C de la tabla 5.1 y reemplazando en la 
ecuación 5.1, se obtiene: 
 
   
 ⁄          
  
 
   
 ⁄             
     
 
   
 ⁄          
   
 
 
   ⁄     
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Se calcula la primera aproximación al peso:  
 
   (
 
   ⁄ )     motor (5.2) 
 
                  
 
          
 
La primera aproximación del peso es el punto de partida para calcular la superficie 
alar y los coeficientes de pérdida o arrastre y el de sustentación. 
Calculados estos coeficientes se procede a determinar la segunda aproximación al 
peso con base en las actuaciones del avión con el fin de determinar el peso de 
combustible y el dimensionado del avión. 
En la tercera aproximación del peso (final), se utilizan correlaciones estadísticas 
proporcionadas por Daniel Raymer las cuales se basan en modelos ya construidos 
y en una base de datos recopilada según los aviones de varias empresas 
especializadas en construir aviones y que invierten grandes cantidades de dinero 
en estudios y análisis para determinar este tipo de características. 
 
5.10 CARGAS EN EL ALA DEBIDO A LAS ACTUACIONES 
 
En el numeral 5.10 se calcula la relación peso-superficie alar para cada una de las 
actuaciones, al final se selecciona la menor relación de peso y ésta se toma como 
referencia para calcular la superficie del ala. Esta superficie se toma como 
parámetro de referencia ya que se optimizará en capítulos más adelantes 
utilizando modelos refinados basados en las teorías de Daniel Raymer. 
 
5.10.1 Estado de pérdida 
 
Sin flaps:  
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Se calcula la relación peso- superficie alar: 
 
 
 ⁄  
 
 
         
 
       
(5.3) 
 
Donde: 
  : Densidad a nivel del mar 
  : 0,00238 [
     
   
 ] 
Vstall = 37,8kts 
 
Reemplazando:  
 
 
 ⁄  
 
 
                                  
 
 
 
 ⁄      
  
   ⁄
 
 
5.10.2 Despegue 
 
De las condiciones expuestas en el numeral 5.4, la distancia o carrera de 
despegue es de aproximadamente 100 metros. 
Take off: 300 ft  
De la figura 5.3 se selecciona el parámetro T.O.P (Take off parameter). 
T.O.P = 90 
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Figura 5.3. Estimación de la distancia de despegue. (Anexo 2.E) 
 
                (
      
        
)
 
 
 
(5.4) 
Reemplazando: 
                (
 
   
)
 
     
 
 
 ⁄                     (
   
 ⁄ ) 
 
(5.5) 
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Despejando T.O.P en la ecuación 5.5, y reemplazando: 
 
         
 
 ⁄
          (      ⁄ )
 
 
 
Solucionando   ⁄  
 
 
 ⁄       
   
   
⁄  
 
5.10.3 Ascenso 
 
 
 
 
[
 
 
  ]  √(
 
 
  )
 
 (
     
          
)
 
            
 
 
(5.6) 
 
Asumiendo la velocidad de ascenso como: 
        70 kts 
 
R.O.C= 44 kts (rate of climb)  
 
Se calcula la presión dinámica: 
   
 
 
         
  
 
(5.7) 
 
            ⁄  
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(5.8) 
 
Donde: 
 
   Gradiente de ascenso, relación entre la distancia horizontal y vertical viajada. 
 
  
  
   
      
 
Dónde: 
 
e: eficiencia aerodinámica de Oswald, puede estar entre 0,75 y 0,9 
Se selecciona una eficiencia aproximada al 80%. 
e=0,8 
         
    
    
 
 
(5.9) 
Dónde: 
 
   : Coeficiente de resistencia parásita independiente de la sustentación. 
     Coeficiente de fricción superficial. 
      Superficie mojada (parte del ala en contacto con el flujo de aire). 
      Superficie alar.  
 
De la tabla 5.2 se selecciona el parámetro    y se reemplaza en la ecuación 5.9. 
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Tabla 5.2. Coeficiente de fricción superficial equivalente     para régimen 
subsónico. 
 
 
Se selecciona            ya que es un avión ultraliviano de un solo motor. 
    
    
     
Reemplazando: 
           
    
    
 
 
(5.10) 
                      
 
             
 
Se procede a calcular la relación tracción- peso. 
CD0= Cfe. (Swet/Sref) Cfe-subsonico
Aviacion civil y transporte 0.003
Aviacion militar de carga 
(gran fuselaje)
0.0035
Aviones de combate 0.0035
Aviones de combate navales 0.004
Aviacion supersonica 0.0025
Aviacion ultraliviana. 
Monomotor
0.0055
Aviacion ultraliviana. Bimotor 0.0045
Aviacion de propulsion a 
chorro
0.0065
Aviones Jet´s 0.004
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 ⁄       √
   
        
 
(5.11) 
Dónde: 
 
    Eficiencia de la hélice, típicamente se asume del 80%, más adelante se 
calcula. 
 
Reemplazando en la ecuación (5.11): 
 
 ⁄          √
    
            
 
 
 
 ⁄       
   
   
⁄  
 
A continuación se reemplaza en la ecuación (5.6): 
 
 
 ⁄  
[             √              
       
         
]
[
 
              
]
 
 
 
 ⁄      
  
   ⁄  
 
5.10.4 Crucero 
 
Vcruise= 110 kts 
  : 0,00238 [
     
   
 ] 
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Se calcula la presión dinámica: 
   
 
 
         
  
 
(5.12) 
 
   
 
 
                        
 
             
   
   
⁄  
 
 
 ⁄    √                 (5.13) 
 
Reemplazando: 
 
 ⁄         √              
 
 
 ⁄       
   
   
⁄  
 
5.10.5 Cálculo de la superficie alar 
 
Se selecciona la relación  ⁄  más baja: 
 
 
 ⁄      
   
   
⁄  
  
  
   ⁄  
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5.11 SEGUNDA APROXIMACIÓN AL PESO 
 
5.11.1 Fracciones de peso en vacío 
 
De la tabla 5.4 se seleccionan los coeficientes a, b, C1, C2… C5, para un avión 
ultraliviano de construcción artesanal en materiales compuestos. 
Reemplazando en la ecuación:  
 
  
  
        
             (  ⁄ )
   
                              
     
 
  
  
        
            (5.14) 
Dónde: 
           
 
            
 
5.11.2 Fracciones de peso en vacío debido a las actuaciones 
 
Tabla 5.3. Fracciones de peso para las actuaciones históricamente usadas. 
(Anexo 5.E) 
 
 
  
  
               
  
  
      
  
  
       
(Wi/Wi-1)
Despegue 0.097
Crucero 0.985
Aterrizaje 0.995
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Tabla 5.4. Coeficientes para hallar las fracciones de peso en vacío.  (Anexo 4.E) 
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Para vuelo horizontal (crucero): 
 
 
 
 (
 
 
)
       
 (
  
  
)  (
  
  
) 
 
(5.15) 
 
 
 
                      
 
 
 
           ⁄  
 
              
  
   ⁄  
 
 
 
 
 
     
 
 
 
 
 
         
 (5.16) 
 
 
 
 
 
            
    
 
    
               
 
 
  
 
 
   
 
  
  
  
( 
         
         
  
 
)
 
(5.17) 
 
  
  
  
 (
            (       ⁄ )
             
)
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De la tabla 5.3: 
  
  
       
 
  
  
 
  
  
 
  
  
 
  
  
 
  
  
 
 
(5.18) 
Sustituyendo en la ecuación: 
 
  
  
                       
  
  
        
 
  
  
       (  
  
  
) (5.19) 
 
  
  
       
 
              
                 
 
         
   
    
                  
Se procede a realizar las iteraciones para determinar si el modelo y los cálculos 
fueron adecuados. 
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Figura 5.4.Programa que evalúa la convergencia de la misión del avión.[26] 
 
 
Iteraciones con: 
            , 
             ,  
                  
 
Este programa evalúa la convergencia del peso total del avión en cada actuación a 
medida que se avanza en el recorrido, como se muestra en la figura 5.4.  
Si el programa arroja resultados negativos o pesos totales por encima del 
supuesto, es un indicativo de que algún factor de los que anteriormente se expuso 
es incorrecto, o que sencillamente las condiciones iniciales determinadas por el 
autor, como lo son el alcance, el tipo del ala, las velocidades crucero y la relación 
peso vs superficie alar, son imposibles de cumplir.  
Por tal razón es de vital importancia evaluar esta convergencia y revisar los 
valores minuciosamente ya que dependiendo de este resultado se itera una y otra 
vez hasta llegar a valores coherentes.  
En este caso, los resultados expuestos se definieron en la séptima iteración. (Por 
motivos de no alargar el documento, estos cálculos no se exponen, solamente se 
expone el resultado de la iteración final).  
El programa AC-SIZE, utilizado para evaluar la convergencia de los pesos es una 
versión libre otorgada por: AIRCRAFT DESIGN versión online.[26] 
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5.12 DIMENSIONADO EXTERNO 
 
                                   (132 lb usables) 
 
5.12.1 Ala 
 
                    
 
           (5.20) 
 
           
 
      
      
          
 
(5.21) 
 
 
          
 
                      (5.22) 
 
 
 
          
 
 ̅   
 
 
       
      
   
 
 
  (5.23) 
 
 
 ̅         = M.A.C (cuerda media aerodinámica) 
 
   
 
 
 (
     
    
) 
 
 
 (5.24) 
 
 
 
 ̅         
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5.12.2 Fuselaje 
 
De la tabla 5.5 se selecciona avión de construcción “artesanal” en materiales 
compuestos ya que es el más parecido al avión ultraliviano. 
 
         
  
 
(5.25) 
 
                           
                        
Tabla 5.5. Coeficientes a y C para calcular la longitud del fuselaje. (Anexo 6.E) 
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5.12.3 Cola vertical 
 
De la tabla 5.6 se selecciona el coeficiente   : 
 
         
 
Tabla 5.6. Coeficientes de referencia para calcular el área de la cola.(Anexo 7.E) 
 
 
 
     
       
     
 
 
 
(5.26) 
Horizontal Cht Vertical Cvt
Planeadores sin motor 0.5 0.02
Aviacion casera. Metal, 
madera.
0.5 0.04
Aviacion casera. Materiales 
compuestos.
0.7 0.04
Aviacion casera. Materiales 
compuestos.
0.8 0.07
Aviacion agricola 0.5 0.04
Turbopropulsores 0.9 0.08
Flying boat 0.7 0.06
Jet de entranamiento 0.7 0.06
Jet de combate 0.4 0.07
Aviacion militar de carga 1 0.08
Jet de transporte 1 0.09
Valores tipicos
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Se selecciona          para “Aviación artesanal”. 
 
         
            
= 0,04 
 
Despejando SVT: 
 
 
           
  
      ;        
 
     √        
 
(5.27) 
 
     √           
 
          
 
        
      
            
 
 
 
(5.28) 
 
        
         
              
 
 
 
             
 
                  
 
(5.29) 
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   ̅̅ ̅̅   
 
 
       
      
   
 
 
(5.30) 
 
 
            = M.A.C (cuerda media aerodinámica) 
 
     
   
 
 (
     
    
) 
 
(5.31) 
 
 
 
   ̅̅ ̅̅         
 
 
5.12.4 Cola horizontal 
 
Al igual que para la cola vertical: 
     
       
     
 
 
(5.32) 
 
        
         
           
 
Despejando      
 
 
 
         
  
 
Se calculan los valores de        ,  ̅ y ̅ de la misma forma que se hizo en el 
Numeral 5.12.3, obteniéndose: 
    ;       ;                             
   ̅̅ ̅̅           ̅̅ ̅̅         
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5.13 CÁLCULO DEL PESO DEL COMBUSTIBLE 
 
                  
 
Tipo de combustible: gasolina, con o sin plomo. 
 
            (5.33) 
 
Donde 
Wf Peso del combustible. 
Vf: Volumen del combustible. 
ρgas: Densidad de la gasolina. 
        
 
 
 
  = 
  
     
 
  = 
    
     
 
  = 105,4 litros = 27,8 gal 
 
Como se puede apreciar el volumen de combustible que puede cargar el avión 
ultraliviano es de 27,8 galones, lo cual sobrepasa lo estipulado en la normatividad 
Colombiana la cual establece que no puede sobrepasar 24 galones. Por esta 
razón, se selecciona un volumen de combustible que sea acorde con la normativa 
y que este por debajo del valor máximo calculado, dejando el peso restante del 
combustible como un factor de sobrecarga y un poco más de espacio para el 
maletero. 
Vf= 20 galones 
 
Wf = 112 lb 
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5.14 DIMENSIONADO DE LAS RUEDAS 
 
Tabla 5.7. Dimensiones de las ruedas. (Anexo 8.E) 
 
 
 
       
  [in] (5.34) 
 
Dónde: 
D: diámetro de cada rueda 
Ww: peso del vehículo en cada rueda (tres ruedas) 
Se calcula el diámetro de la rueda: 
De la tabla 5.7 se seleccionan los coeficientes A y B: 
A= 1,51   y    B= 0,349 
 Reemplazando en (5.34): 
         
    
 
   
      
       [  ] 
Se calcula el ancho de la rueda: 
       
  [in] 
 
(5.35) 
A B Ancho B
Aviacion general 1.51 0.349 0.715 0.312
Aviacion de carga 2.69 0.251 1.17 0.216
Aviacion de transporte civil 1.63 0.315 0.1043 0.48
Jet de combate 1.59 0.302 0.098 0.467
Diametro Ancho
Diametro y ancho de las llantas principales del avion [in]= A . Ww^B
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De la tabla 5.7 se seleccionan los coeficientes A y B para calcular el ancho de 
cada rueda: 
A= 0,715 y B= 0,312 
 Reemplazando en la ecuación (5.35): 
          
    
 
  
      
      [  ] 
Tabla 5.8. Características tipos de rueda. (Anexo 9.E) 
 
 
Ta
lla
Ve
loc
ida
d [
mp
h]
Ca
rga
 m
ax
 [lb
]
Pr
es
ion
 [p
si]
An
ch
o m
ax
. [i
n]
Di
am
et
ro
 m
ax
. 
[in
]
Ra
dio
 de
 la
 
lla
nt
a c
on
 la
 
ca
rga
 m
as
 ba
ja 
[in
]
Di
am
et
ro
 de
l 
rin
[in
]
Ra
nu
ras
5.0
0-4
12
0
12
00
55
5.0
5
13
.25
5.2
4
6
5.0
0-4
12
0
22
00
95
5.0
5
13
.25
5.2
4
12
7.0
0-8
12
0
24
00
46
7.3
20
.85
8.3
8
6
8.5
-10
12
0
32
50
41
9.0
5
26
.3
10
.4
10
6
8.5
-10
12
0
44
00
55
8.7
25
.65
10
.2
10
8
9.5
-16
16
0
92
50
90
9.7
33
.35
13
.9
16
10
12
.5-
16
16
0
12
80
0
75
12
.75
38
.45
15
.6
16
12
20
.00
-20
17
4 n
ud
os
46
50
0
12
5
20
.1
56
22
.1
20
26
TIP
O 
III
 121 
 
Con D= 12,2 in y W= 4,6 in, de la tabla 5.8  se seleccionan tres ruedas tipo III, talla 
5,00 – 4. 
 
5.15 DIÁMETRO DE LAS ASPAS. 
 
Se seleccionan tres aspas de madera distribuidas uniformemente a 120°. Se 
calcula el diámetro de las aspas: 
      √  
  
 
(5.36) 
Dónde:  
d: diámetro de las aspas 
Hp: potencia del motor 
         
 
 
       [  ] 
 
Chequeo para la velocidad: 
√       
                       
 
(5.37) 
Dónde: 
n: revoluciones por segundo del motor 
d: diámetro del aspa. 
Vmax, hel: Velocidad máxima de las aspas, para un tipo de material específico, en 
este caso madera. 
 
√                                      
 
(5.38) 
 
Solucionando d de la ecuación (5.38): 
      [  ] 
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Escribiendo el intervalo: 
            [  ] 
Se selecciona una hélice de diámetro aproximado de 1 metro: 
        [  ] 
           [  ] 
 
5.16 CÁLCULO DEL SISTEMA DE PROPULSIÓN 
 
Tradicionalmente en este tipo de aviación se ha usado aspas de madera, en este 
caso se seleccionan tres aspas para el sistema de propulsión debido a que un 
sistema equivalente de dos aspas supondrían un mayor diámetro, por lo cual la 
velocidad en las puntas de las aspas sería mayor, tanto así que en muchas 
ocasiones llegan a superar la barrera del sonido y produce ondas de choque 
molestas a los oídos. 
          [  ] 
  
 
   
 
(5.40) 
 
Dónde: 
J: relación de avance [adimensional] 
n: velocidad de rotación de las hélices [rps] 
D: diámetro de las hélices [ft] 
V: velocidad crucero [ft/s] 
Reemplazando en la ecuación (5.40): 
 
  
    
(      ⁄ )        
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Se calcula el coeficiente de potencia: 
 
   
                 
       
 
 
 
(5.41) 
Dónde: 
   motor : Potencia entregada por el motor [Hp] 
Reemplazando en (5.41): 
 
   
          
         (
    
  
)
 
        
 
 
          
De la figura  5.4 se selecciona la eficiencia de la hélice y el ángulo de ataque. 
   Eficiencia de la hélice. 
  
 
  Ángulo de ataque de la hélice. 
Figura 5.4. Curvas características de isoeficiencia para sistemas de propulsión de 
tres aspas.(Anexo 10.E) 
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De la figura 5.5, con: 
          
 
       
 Se encuentra la eficiencia de la hélice: 
 
       
 
  
 
     
El valor teórico de la eficiencia calculada (      ) es un valor próximo a las 
condiciones en vuelo y los resultados establecidos en la práctica.  
 
5.17 CÁLCULO DEL EMPUJE ESTÁTICO 
 
Figura 5.5. Relación 
  
  
  típicamente usada para configuraciones de tres 
aspas.(Anexo 11.E) 
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De la figura 5.5, con           , se selecciona la relación 
  
  
 
  
  
     
 
        
  
  
 
                
    
 
Reemplazando: 
(5.42) 
             
           
    
  
     
 
 
               
 
5.18 CORRECCIÓN DEL EMPUJE ESTÁTICO DEBIDO AL EFECTO DE 
ARRASTRE DE LA ESTELA DE AIRE. 
 
Se calcula una eficiencia efectiva, la cual se usa como factor de corrección debido 
al efecto de arrastre de la estela de aire generada en las puntas de las aspas. 
 
               [  
     
    
 (
 
  
)  ∑          ] 
(5.43) 
 
Dónde: 
D: diámetro de las aspas. 
ρ: densidad a altitud crucero (@ 13000 ft) 
Cfe: coeficiente de fricción de las aspas (Raymer propone que si no se conoce, un 
valor aproximado es 0,004) 
           
  (valor aproximado) 
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Reemplazando los términos en la ecuación (5.43): 
 
               [  
     
       
 (
        
       
)               ] 
 
                     
Corrigiendo el empuje estático: 
              (           )          
                              [  ]      [  ] 
 
                  [  ] 
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5.19 RESUMEN DEL CAPÍTULO V. 
 
En este capítulo se determinó: 
 Resumen de las características del motor, tomado del capítulo IV. 
 Se definieron las metas de diseño. 
 Se expuso un resumen del Benchmak, tomado del capítulo IV. 
 Resumen de las características de perfil del ala y de los estabilizadores 
verticales y horizontales de la cola. 
 Se calculó la primera aproximación al peso. 
 Se calculó la relación peso vs potencia. 
 Se calculó la relación peso vs superficie alar para cada actuación. 
 Se calculó la superficie alar. 
 Se calculó la segunda aproximación al peso. 
 Se calcularon las fracciones de peso en vacío según las actuaciones. 
 Se evaluó la convergencia del peso. 
 Se realizó todo el dimensionado externo, del ala, la cola, las ruedas y las 
hélices. 
 Se calculó el peso del combustible. 
 Se calculó el sistema de propulsión y el empuje estático. 
 
Todas estas características fueron determinadas a partir de la séptima iteración. 
Los resultados expuestos, son coherentes y proporcionan las bases para 
determinar el comportamiento aerodinámico del avión, el cual se expone en el 
siguiente capítulo. 
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CAPÍTULO VI 
AERODINÁMICA 
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El objetivo de este capítulo es determinar los coeficientes totales de sustentación y 
arrastre del avión. Se calcula el número de Reynolds para cada parte del avión, el 
coeficiente de fricción y por último el coeficiente de resistencia parásita. Luego se 
calcula el coeficiente de resistencia inducida y finalmente se calcula el arrastre 
total y la sustentación total del avión. 
 
6.1 COEFICIENTE DE SUSTENTACIÓN MÁXIMA 
 
Para las alas sin tener en cuenta los flaps, se modifica el coeficiente de 
sustentación máximo: 
                 
                                            
                           
 
6.2 CURVA DE SUSTENTACIÓN (LIFT CURVE SLOPE) 
 
Figura 6.1. Curva de sustentación vs número de Mach.(Anexo 12.E) 
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Para régimen subsónico: 
     
(
 
           
   √   
     
  
 (  
          
  
)
)
  (
    
    
)     
 
 
 
 
 
(6.1) 
 
         
 
(6.2) 
 
       (  
 
 
)
 
 
 
 
(6.3) 
 
Dónde: 
A: aspect ratio 
Ƞ= 0,95 (eficiencia aerodinámica, en muchos textos se aproxima a 1) 
Ʌ=0 (flecha-sweep) 
F: factor de sustentación del fuselaje 
d: diametro del fuselaje (se debe tener en cuenta ya que el fuselaje tiende a crear  
cierta sustentacion) 
b: envergadura 
Se calcula F, reemplazando en la ecuación (6.3): 
       (  
     
     
)
 
 
 
      
    
    
   
NOTA: en muchos textos, el factor    se aproxima a 1 para Mach ≤ 0,2. 
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Reemplazando en la ecuación (6.1): 
    
                
  √  
  
     
 (  
       
 
)
 
 
  
          [
 
   
]      
 
      
 
 
6.3.CÁLCULO DEL COEFICIENTE DE RESISTENCIA PARÁSITA [CDO] 
 
Como se estudió en el capítulo II, el coeficiente de resistencia parasita CDO 
también llamado CDP, es la parte de la resistencia del avión la cual es 
independiente de la sustentación. Asumiendo flujo turbulento completamente 
desarrollado: 
                 ⁄  
       (Altura a nivel del mar) 
       
            
6.3.1.  Cálculo del CDO del fuselaje 
 
Por ecuación del número de Reynolds: 
   
       
 
 
 
(6.4) 
Dónde: 
  Densidad del aire a h=0 ft 
   Velocidad crucero 
   Longitud del fuselaje 
 : Viscosidad dinámica del aire 
Reemplazando en la ecuación (6.4): 
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Se procede a calcular el Recut,off(número de Reynolds corregido para superficies  
Relativamente rugosas). 
                (
 
 
)
     
 
 
(6.5) 
 
Donde k: factor de rugosidad superficial, se selecciona de la tabla 6.1 
Tabla 6.1. Factor de rugosidad superficial (k).(Anexo 13.E) 
 
 
 
Se selecciona el factor k para pintura lisa: 
             
Reemplazando en (6.5): 
                (
   
          
)
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Se calcula el coeficiente de fricción superficial Cf, para régimen turbulento: 
 
   
     
                                
 
 
(6.6) 
Reemplazando en la ecuación (6.6): 
 
   
     
                                           
 
 
          
 
Se calcula el factor de forma para pérdidas en régimen subsónico: 
 
     
  
  
 
 
   
 
 
(6.7) 
 
Donde f: componente de factor de forma para el fuselaje 
 
  
 
√(
 
 
)      
 
 
 
 
(6.8) 
Reemplazando en la ecuación (6.8): 
  
   
√(
 
 
)      (
    
 
)
 
 
 
      
 
 134 
 
Reemplazando en la ecuación (6.7): 
     
  
      
 
   
   
 
 
                
 
 
Asumiendo            
 (para todo el fuselaje), se calcula el coeficiente de 
resistencia parásita del fuselaje: 
            
    
    
 
 
(6.9) 
 
                   
   
     
 
                   
 
6.3.2.  Cálculo del CDO del ala 
 
Haciendo    ̅      , Vcruise y utilizando un promedio históricamente usado de la 
relación de delgadez del ala:   ⁄        [27] se procede a calcular el número de 
Reynolds. 
   
       
 
 
   
                 
          
 
             
 
Se procede a calcular el Recut,off (número de Reynolds corregido para superficies  
Relativamente rugosas). 
                (
 
 
)
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Seleccionando k para pintura lisa:  
                (
 
          
)
     
 
 
                    
 
Cálculo del coeficiente de fricción superficial Cf del ala para régimen turbulento: 
 
   
     
                                          
 
 
 
 
 
         
 
Cálculo del factor de forma del ala para pérdidas en régimen subsónico: 
 
   [  
   
(
 
 
)
 
 (
 
 
)      (
 
 
)
 
]  [                    
    ] 
 
 
(6.10) 
 
Dónde: 
 
(
 
 
)
 
 Máximo espesor de la cuerda al 30%  
 
   Flecha (sweep) 
(
 
 
)
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Reemplazando en la ecuación (6.10): 
   [  
   
   
                     ]  [                ] 
 
           
 
Asumiendo            
 (valor aproximado), se calcula el coeficiente de 
resistencia parásita del ala: 
                
    
    
 
 
 
(6.11) 
 
                      
   
     
 
 
             
 
6.3.3.  Cálculo del CDO de la cola 
 
Haciendo        ̅̅ ̅̅ ̅̅ , Vcruise y utilizando un promedio históricamente usado de la 
relación de delgadez del ala:   ⁄      [27] se procede a calcular el número de 
Reynolds. 
NOTA: se selecciona el mayor valor de      ̅̅ ̅̅ ̅̅  entre la cola horizontal y vertical y se 
procede a realizar los cálculos 
 
   ̅̅ ̅̅               = 2,9 ft 
   ̅̅ ̅̅             3,27 ft(seleccionado) 
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Se procede a calcular el Recut,off (número de Reynolds corregido para superficies  
Relativamente rugosas). 
                (
 
 
)
     
 
 
Seleccionando k para pintura lisa:  
                (
    
          
)
     
 
 
                    
 
Cálculo del coeficiente de fricción superficial Cf del ala para régimen turbulento: 
 
   
     
                                          
 
 
          
Se calcula el factor de forma del ala para pérdidas en régimen subsónico: 
 
   [  
   
(
 
 
)
 
 (
 
 
)      (
 
 
)
 
]  [                    
    ] 
 
 
(6.12) 
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Dónde: 
(
 
 
)
 
 Máximo espesor de la cuerda al 30%  
   Flecha (sweep) 
(
 
 
)
 
     
     
Reemplazando en la ecuación (6.12): 
 
   [  
   
   
                   ]  [                ] 
 
           
 
Asumiendo            (valor aproximado), se calcula el coeficiente de 
resistencia parásita de la cola: 
                 
    
    
 
 
 
(6.13) 
 
Reemplazando en la ecuación (6.13): 
                      
  
     
 
 
                              
 
Se aumenta el 10% de pérdidas por los carenados:  
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6.3.4. Cálculo del CDO del tren de aterrizaje 
 
Área de cada rueda Tipo III (5,00-4) 
           
 
(6.14) 
 
Dónde: 
D: diámetro de la rueda 
W: ancho de la rueda 
 
Reemplazando en la ecuación (6.14): 
                   [  
 ] 
 
           [  
 ]        [   ]  
 
Como son tres ruedas, entonces el área total es: 
 
            [  
 ] 
 
De la tabla 6.2 se selecciona la relación 
 
 
 para neumático y ruedas con carenado: 
 
         
 
 
           
 
(6.15) 
Reemplazando en la ecuación (6.15): 
                           [  
 ] 
 
A este valor se suma el 20% debido a la interferencia causada por las riostras.  
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Se calcula el coeficiente de resistencia parásita del tren de aterrizaje: 
                 
        
    
 
 
 
(6.16) 
 
                 
     
     
 
 
                
 
Tabla 6.2. Pérdidas (drag) de los componentes del tren de aterrizaje.(Anexo 14.E) 
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6.4 CDO TOTAL DEL AVIÓN 
 
Para calcular el coeficiente de resistencia parásita total del avión, se realiza la 
suma de cada parte del avión (fuselaje, alas, cola y tren de aterrizaje): 
 
                                        
 
(6.17) 
                              
 
           
 
Se procede a sumar el 5% como factor de seguridad debido a errores en el 
terminado de las superficies y posibles protuberancias. Otro 5 % debido a las 
pérdidas ocasionadas por el motor y el sistema de refrigeración. Total: +10%. 
 
           
 
6.5.CÁLCULO DEL COEFICIENTE DE ARRASTRE INDUCIDO (CDi) 
 
Como se estudió en el capítulo II, el efecto negativo de los vórtices formados al 
final del ala, son representados por la inducción de una corriente de aire con 
componente de velocidad negativa denominada downwash, la cual tiende a 
arrastrar el aire que rodea el ala y por ende a generar un arrastre denominado 
Arrastre Inducido. 
            
  
 
(6.18) 
 
Dónde: 
CLmax: coeficiente de sustentación máximo, depende de la geometría del ala y el 
ángulo de ataque. 
k: factor de proporcionalidad. (drag due to lift factor) 
Para un perfil NACA 2412, CLmax= 1,582 a un ángulo de ataque de 16,5°.[26] 
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Se corrige el CLmax para la condición en la que no se usan flaps. 
 
CLmax= 0,9   CLmax 
 
(6.19) 
 
CLmax= 1,424 
Se calcula k: 
  
 
        
 
 
(6.20) 
 
Dónde: 
A: aspect ratio 
e: eficiencia de Oswald 
Se calcula e: 
 
        [               ]       (6.21) 
 
Reemplazando A= 6 en la ecuación (6.21): 
 
        [                ]       
 
       
Nota: la eficiencia de Oswald debe estar entre el 75 y el 90%, siendo el valor 
calculado muy acertado. Reemplazando los valores, se calcula k en la ecuación 
(6.20). 
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Se calcula la resistencia inducida en (6.19): 
 
                  
  
 
          
 
 
6.6CÁLCULO DEL COEFICIENTE DE RESISTENCIA TOTAL (CD) 
 
De acuerdo a lo que se expuso en el capítulo II, el coeficiente de resistencia total 
está determinado por: 
 
       
  
 
     
 
(6.22) 
 
Escrito de otra forma: 
            
 
(6.23) 
 
Reemplazando en la ecuación (6.23): 
 
                
 
          
 
6.7CÁLCULO  DE LA RESISTENCIA TOTAL (D) 
 
Según lo expuesto en el capítulo I, de la ecuación 1.5 Coeficiente de arrastre total 
(CD, encargado de relacionar la fuerza de arrastre con la forma del ala y las 
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propiedades del fluido), se despeja la fuerza de arrastre total, también denominada 
resistencia total: 
 
   
   
      
 
(6.24) 
 
 D: Fuerza de arrastre[   ] 
 
  : Densidad absoluta[
    
   
] 
 
 V: Velocidad del fluido[
  
 
] 
 
 S: Área de referencia[   ] 
 
Despejando D de la ecuación (6.24): 
 
 
  
         
 
    
 
(6.25) 
 
Reemplazando los valores en (6.25): 
 
  
                                 
 
         
 
          [
         
 
] 
 
       [   ] 
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6.8.CÁLCULO  DE LA SUSTENTACIÓN TOTAL (L) 
 
Según lo expuesto en el capítulo I, del Coeficiente de Sustentación CL, (encargado 
de relacionar la fuerza de sustentación con la forma del cuerpo y las propiedades 
del fluido), se despeja la sustentación total (L). 
 
 
   
   
      
 
(6.26) 
Donde: 
 
L: Fuerza de sustentación[   ] 
 
 : Densidad absoluta[
    
   
] 
 
V: Velocidad del fluido[
  
 
] 
 
S: Área de referencia [   ] 
 
 
Despejando L de la ecuación (6.26): 
 
 
  
         
 
       
 
(6.27) 
  
Reemplazando los valores en la ecuación (6.27): 
 
  
                                  
 
         
 
          [
         
 
] 
 
        [   ] 
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6.9. RESUMEN DEL CAPITULO VI 
 
En este capítulo: 
 
 Se calculó el coeficiente de sustentación máximo, el cual depende de la 
geometría del ala. 
 
 Se calculó el factor de forma (FF) para cada uno de los principales 
componentes del avión (fuselaje, ala, cola y tren de aterrizaje). Estos factores 
de forma influyen en las pérdidas por fricción. 
 
 
 Se calculó el coeficiente de resistencia parásita CDO del fuselaje, el ala, la cola 
y el tren de aterrizaje. 
 
 Se calculó el coeficiente de resistencia parásita total del avión. 
 
 
 Se calculó el coeficiente de sustentación total del avión. 
 
 Se calculó la resistencia total y la sustentación total del avión.  
Los resultados expuestos, son coherentes y proporcionan las bases para entrar a 
determinar la estabilidad del avión, la cual se expone en el siguiente capítulo. 
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CAPÍTULO VII 
ESTABILIDAD Y CONTROL 
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7.1. TERCERA APROXIMACIÓN AL PESO 
 
Esta tercera aproximación al peso da una estimación más precisa a cada uno de 
los grupos que componen el avión ultraliviano. Las ecuaciones que se presentan, 
son tomadas del libro Diseño de Aviones, Una Aproximación Conceptual, del autor 
Daniel Raymer. [25] 
Actualmente una gran cantidad de ingenieros alrededor del mundo se centran en 
desarrollar nuevas bases de datos con el fin de obtener aproximaciones 
estadísticas mucho más precisas.  
Se debe entender que no existen resultados absolutos en cuanto a los cálculos de 
pesos se refiere, pero estas ecuaciones dan una aproximación bastante razonable 
lo cual da un punto de referencia para que el diseñador tome sus propias 
decisiones y pueda al fin obtener un buen resultado promedio. 
Las ecuaciones mostradas son las expuestas en la aviación general. 
 
7.1.1 Cálculo del peso del ala 
 
                       (   )
      
 (
 
    
)
   
                  (
    
 
 
    
)
    
 (       )
    
 
 
Dónde: 
 
A=6 (Aspect ratio) 
 
Sw= 220  [ft
2] (área mojada del ala) 
 
    (Flecha) 
 
 
 
       
 
(7.1)
) 
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          ⁄ (presión dinámica a velocidad crucero)  
 
λ= 0,4 : (Estrechamiento) 
 
Nz= + 4 / -3,5 (factor de carga) 
 
Wdg= 1200 lb (peso total de diseño) 
 
Wfw= 56 lb (peso del combustible en cada ala) 
 
Reemplazando los términos en la ecuación (7.1) se obtiene: 
 
       
                            (
 
    
)
   
                     (
         
    
)
    
                 
 
               
7.1.2 Cálculo del peso  de la cola horizontal 
 
 
           (      )
     
                     (
     
 
      
)
    
 (
 
         
)
     
           
Dónde:  
A= 4 (Aspect ratio) 
         
 (superficie de cola horizontal) 
 
 
     
 
(7.2) 
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       (flecha de cola horizontal) 
 
        (estrechamiento de la cola horizontal) 
Los demás factores son los mismos que se exponen para el cálculo del peso 
del ala.  
 
Reemplazando los valores en la ecuación (7.2): 
 
                    
                           (
           
     
)
     
 (
 
        
)
     
            
 
            
7.1.3Cálculo del peso  de la cola vertical. 
 
 
                  
  
  
   (      )
                         (
    
 
 
      
)
     
 (
 
         
)
     
            
 
Dónde: 
A= 1,5 (Aspect ratio) 
  
  
   (para cola convencional) 
           
 (superficie de cola vertical) 
 
 
     
       (flecha de cola horizontal) 
        (estrechamiento de la cola vertical) 
Los demás factores son los mismos que se exponen para el cálculo del peso 
de la cola horizontal.  Reemplazando los valores en la ecuación 7.3: 
           
(7.3) 
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7.1.4 Cálculo del peso del fuselaje. 
 
               
      (      )
     
   
       (
 
 
)
      
        
        
 
   (7.4) 
Donde: 
          
  (área mojada del fuselaje) 
         (longitud desde el MAC del ala, hasta la cola) 
L= 18 ft (longitud del fuselaje) 
D= 3ft(ancho del fuselaje) 
           ⁄   (presión dinámica a velocidad crucero)  
        0 (factor de peso que se utiliza en cabinas presurizadas) 
Reemplazando los valores en la ecuación (7.4): 
              
 
7.1.5Cálculo del peso del tren de aterrizaje. 
 
                        
      (
  
  
)
     
 
Donde: 
  = factor total de carga de aterrizaje 
  = peso total del avión [lb] 
   longitud del tren de aterrizaje principal [in] 
Reemplazando en la ecuación (7.5): 
                          
      (
  
  
)
     
 
                  
(7.5) 
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7.1.6Cálculo del peso del motor instalado 
 
                      
          
 
Donde:  
           (peso del motor) 
      (numero de motores) 
 
Reemplazando en la ecuación (7.6): 
 
                      
      
 
                   
Este valor es demasiado alto para un motor de aviación ultraliviana, se 
procede a optimizar el peso según la tabla 15.2 del Raymer [27]: 
 
                   
                 
7.1.7Cálculo del peso del sistema de combustible 
 
(7.6) 
                      
      (
 
  
  
  
)
     
   
         
      
Dónde:  
    20 gal (volumen total de combustible, en galones) 
    0 (volumen integral de los tanques) 
    2 (número de tanques de combustible) 
(7.7) 
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Reemplazando los valores en la ecuación 7.7, se obtiene: 
 
                      
               
                     
 
7.1.8Cálculo del peso del sistema de control de vuelo 
 
                           
          
      (         
  )
   
 (7.8) 
 
Dónde: 
            (envergadura del ala) 
 
                            
                                      
 
                        
 
7.1.9Cálculo del peso del sistema instrumentación y control 
 
              
      (7.9) 
Dónde: 
           (peso de la aviónica sin instalar) 
 
Reemplazando en la ecuación (7.9):  
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En este momento ya se tiene una aproximación más precisa del peso de 
cada sistema del avión, se procede a realizar la suma de pesos para 
determinar la tercera aproximación de pesos en vacío.  
7.2. PESO EN VACÍO DEL AVIÓN (TERCERA APROXIMACIÓN) 
 
                                                        
     
(7.10) 
 
Reemplazando en la ecuación (7.10): 
                                                
 
            
 
Se concluye que el peso en vacío  del avión es similar al que se supuso en el 
capítulo IX para iniciar los cálculos de la primera aproximación de pesos. 
 El peso calculado en el capítulo 9 fue de 645,5 lb por tal razón, el error absoluto 
es menor al 1,6% lo cual es muy aproximado a la cifra dada. 
7.3 MASA Y CENTRADO DEL AVIÓN 
La masa (peso, carga) y el centrado del avión son algunos de los factores que 
pueden considerarse esenciales para la seguridad y eficacia de la operación de 
las aeronaves. 
Exceder los límites de masa o peso máximos autorizados del avión trae como 
consecuencia la pérdida de características de la aeronave. 
EI aumento de peso en una aeronave puede ser consecuencia, tanto de la carga 
móvil que se introduzca en la aeronave, como de la carga fija adicional que se 
instale en la aeronave. Una aeronave que se sostuviera en el espacio en el centro 
de gravedad, estaría sujeta a una condición de estabilidad que se produce en el 
punto de aplicación de la resultante de todos los pesos y fuerzas que actúan sobre 
la aeronave, haciendo que se encontrara en perfecto equilibrio. 
 155 
 
EI centro de gravedad del avión no es fijo, varía de acuerdo con la distribución del 
peso de la aeronave. 
Para evitar problemas, es el fabricante de la aeronave quien proporciona por 
medio del manual del piloto las limitaciones delanteras y traseras fuera de las 
cuales no debería ser situado el centro de gravedad de la aeronave.[27] 
7.3.1 Centro de Gravedad adelantado en el avión 
Ventajas: 
 Mayor Estabilidad. 
 Bueno para recuperar pérdidas. 
Desventajas: 
 Mayor Consumo 
 Menor autonomía. 
 Mayor Velocidad de entrada en pérdida. 
 Menor recorrido de mandos 
7.3.2 Centro de Gravedad Atrasado en el avión 
Ventajas: 
 Menor Consumo. 
 Más autonomía. 
 156 
 
 Menor velocidad Pérdida. 
Desventajas: 
 Menor Estabilidad. 
 Malas para recuperación de pérdidas. 
 Avión con mayor tendencia al cabeceo. 
7.4 CENTRADO DEL AVIÓN. 
Para garantizar la seguridad, el fabricante de la aeronave proporciona en el 
manual del piloto, un conjunto de instrucciones de carga y centrado que deberían 
ser tenidas en cuenta por el piloto. 
Para actuar correctamente con el centrado, hay que determinar la situación del 
centro de gravedad con referencia a los ejes lateral y longitudinal. Las 
desviaciones del centro de gravedad desde su posición de equilibrio 
proporcionarían actitudes de la aeronave de alabeo, picado o encabritado.[28] En 
la mayoría de aeronaves, el centrado longitudinal es el más crítico y se produce al 
adelantar o retrasar el centro de gravedad. 
7.4.1 Cálculos de masa y centro de gravedad del avión. 
Para realizar los cálculos correspondientes de peso y centrado es necesario 
conocer, el significado de algunos términos. 
Línea de referencia (DATUM): Es perpendicular al eje longitudinal de la nave y 
representa el punto de partida de todas las mediciones de peso y centrado.  
Centro de gravedad (CG): Es el punto teórico donde se concentra la resultante de 
todos los pesos que actúan sobre la aeronave. 
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Cuerda media aerodinámica (MAC): Corresponde a la distancia media entre el 
borde de ataque y el borde de salida. 
Brazo (ARM): Distancia horizontal en pulgadas, desde la línea de referencia al 
centro de gravedad de la aeronave, Por delante del DATUM, la distancia ARM 
tiene símbolo negativo y por detrás positivo, 
Momento: Corresponde al producto del peso en libras por el brazo en pulgadas. 
Límites del centro de gravedad (C.G.Limits): Limites de movimiento del centro de 
gravedad, especificados por el fabricante dentro de los cuales, se considera que la 
aeronave es utilizable para el vuelo. 
Entorno del centro de gravedad: Es el entorno en el cual podría oscilar el centro de 
gravedad. Corresponde a los límites anteriores y posteriores. 
Peso en vacío (Empty Weight): Comprende el conjunto de célula, motor, y 
sistemas y equipos que se encuentran instalados en la aeronave, incluye todo el 
equipo opcional, combustible no utilizable aceite no drenable líquido hidráulico etc. 
Carga Útil (Useful Load): Es el peso conjunto de los pilotos, pasajeros, carga, 
combustible y aceite utilizable. 
Carga de Combustible: Corresponde exclusivamente al combustible utilizado. 
Peso sin combustible (Combustible Cero): Peso correspondiente al avión cargado 
sin la carga de combustible. 
Peso máximo permitido (Maximum Gross Weight): Peso máximo con el cual la 
aeronave puede operar.    
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Pesos estándar: 
 Cada Persona = 170 Libras. 
 Combustibles 6 Libras por galón. 
 Aceite: 7,5 Libras por galón. 
Posición (station): Posiciones de la aeronave con respecto al DATUM expresadas 
en términos de distancia (brazo) en pulgadas. La posición 0 corresponde al 
DATUM. 
Con anterioridad al vuelo, el piloto debería determinar las condiciones de peso y 
centrado de la carga que va a llevar la aeronave. Todas las aeronaves, deben 
disponer de sus propios parámetros, y de un listado de todo el equipo que lleva la 
aeronave con los datos de peso y brazo. Aunque no se exceda el paso máximo 
para el despegue, la ubicación de los pasajeros o carga puede sacar el centro de 
gravedad de los límites permitidos. La figura 7.1 muestra el eje de aplicación de 
las cargas más importantes, mencionados en el subíndice 7.4.1. Con base en las 
distancias al eje de referencia (datum) se procede a calcular el momento 
resultante. Los cálculos se exponen en la tabla 7.1 y se resumen en la tabla 7.2. 
Figura 7.1 Cargas en el avión respecto a la línea de referencia. 
 
 159 
 
Tabla 7.1 Cálculo de la estabilidad y control. 
 
Tabla 7.2 Resultados cálculos de estabilidad.  
 
De acuerdo a los resultados obtenidos en el software Autodesk Simulation 
Mechanical, el peso total es de 433Lbf y el centro de gravedad está ubicado a 
45,54 pulgadas, equivalentes a 3,8 pies respecto al eje de referencia. Tanto el 
peso en vacío, como el centro de gravedad en vacío se calculan en el siguiente 
capítulo, pero debido al orden lógico del proyecto los resultados se muestran en la 
figura 7.2. 
Figura 7.2. Peso en vacío y distancia del c.g al datum calculados en (ALGOR).  
 
Segmento Descripcion
Distancia al 
datum [in]
Carga 
Aplicada 
[lbf]
Momento 
resultante 
[lbf.in]
A Motor 11.16 60 669.6
B Combustible 63.6 140 8904
C
Piloto + 
pasajero
7.98 433 3455.34
D
Centro de 
gravedad en 
vacio
77 433 33341
E Equipaje 118 30 3540
1096 49909.94
1096
50000
45.54
Momento total [lbf. in]
Centro de gravedad [in]
Peso total [lbf]
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Peso en vacío (weight resaltado en la figura 7.2) =           [lb] 
Centro de gravedad (center of gravity Zc en la figura 7.2) = -6,415[ft] 
Si se varían los resultados, reemplazando el peso en vacío del avión incluyendo 
todos los sistemas, utilizando el valor hallado en el literal 11.2 (Wo= 635 lb), los 
resultados se resumen en la tabla 7.3. 
Tabla 7.3. Resultados del cálculo de estabilidad con un peso total de 1300 lbf. 
 
 
Se concluye que los límites de centro de gravedad  son 45,54 [in], a 1100 [   ], 
hasta 50,43 [in], a 1300 [   ] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
1300
65500
50.43
Momento total [lbf. in]
Centro de gravedad [in]
Peso total [lbf]
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7.5. RESUMEN DEL CAPITULO  VII 
 
En este capítulo: 
 
 Se calculó el peso aproximado de las alas, la cola, el tren de aterrizaje, el 
sistema de potencia y el sistema de instrumentación y control. 
 
 Se calculó la tercera aproximación al peso total del avión (más exacta). 
 
 
 Se determinó las ventajas y desventajas del centro de gravedad atrasado y 
adelantado. 
 
 Se calculó el centro de gravedad del avión. 
 
 
 Se calcularon los límites del centro de gravedad del avión. 
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CAPÍTULO VIII 
DISEÑO ESTRUCTURAL 
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8.1 RESULTADOS. 
 
Para realizar el análisis estructural del fuselaje fue necesario definir el contorno 
sobre el cual se procedía a diseñar, es decir, dibujar los resultados obtenidos en 
los capítulos anteriores, tales como el ancho del avión, el alto, el largo, la 
superficie alar, etc. Para esto se dibujaron los planos en 2D con ayuda del 
software AUTODESK AUTOCAD 2014 versión estudiantil. Con las  medidas reales 
de los planos en 2D se procedió a crear una estructura de tubos de aluminio 
aleado 2024 T6 el cual es usado ampliamente en la industria aeronáutica debido a 
sus excelentes propiedades mecánicas.  
El diseño de las alas se hizo siguiendo fielmente el perfil NACA 2412. Para el 
diseño estructural se hizo énfasis en reducir peso en los lugares donde 
estructuralmente no fuera critico el estado de esfuerzos. En la figura 8.1  se 
presenta un bosquejo a escala de manera que se pueda entender el análisis 
realizado. Si se desea consultar las medidas y cotas de estos bocetos puede 
dirigirse al final del proyecto y consultar la sección de planos. 
 
Figura 8.1 Vistas generales 2D avión ultraliviano (medidas en pies). 
 
 
La figura 8.1 muestra las vistas principales del avión ultraliviano, con ayuda de 
estas tres vistas como contorno se procedió a diseñar el fuselaje en el software 
AUTODESK INVENTOR el cual se expone en la figura 8.2. 
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Figura 8.2. Fuselaje del avión ultraliviano.  
 
 
8.1.1 Resultado estructural en vuelo. 
 
El diseño del fuselaje se realizó por medio de 4 grupos funcionales de trabajo, 
clasificados así: 
Grupo 1: estructura de la cabina. 
Grupo 2: estructura del ala. 
Grupo 3: estructura de la cola 
Grupo 4: estructura del tren de aterrizaje. 
Después de tener cada grupo funcional terminado se procedió a realizar el 
ensamble, posteriormente se realizó el análisis de esfuerzos con ayuda dela 
herramienta análisis de tensión del software AUTODESK INVENTOR 
PROFESIONAL 2014 versión estudiantil. 
El siguiente paso fue realizar el mallado sobre todo el fuselaje tratándolo como un 
sólido, esto se hizo con ayuda de la herramienta AUTODESK INVENTOR 
PROFESIONAL 2014 versión estudiantil, los resultados se exponen en la figura 
8.3. 
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Figura 8.3. Análisis estructural del fuselaje tratado como sólido.  
 
 
En este análisis se ubicaron 3 vectores de fuerzas, debido al peso en el centro de 
gravedad del avión y a la sustentación ubicada en los centros aerodinámicos de 
las alas.  
Las restricciones se ubicaron en los extremos de las alas tratándolo como una 
estructura en voladizo. Las fuerzas seleccionadas (peso y sustentación) son las 
que afectan gravemente el fuselaje. 
De acuerdo a los resultados mostrados en la figura 8.3 el mallado no se pudo 
efectuar debido a que la estructura es demasiado delgada. Por tal razón el análisis 
estructural del fuselaje como un sólido no se realizó. 
El mismo procedimiento se trató de realizar en la herramienta software 
AUTODESK SIMULATION MECHANICAL 2014 versión estudiantil pero tampoco 
fue posible realizar el mallado. 
Debido a estos resultados se procedió a tratar el sólido como una estructura en 1D 
y modelarla en el software AUTODESK SIMULATION MECHANICAL 2014 versión 
estudiantil, y reproducir fielmente el sólido. Los resultados se exponen en la figura 
8.4. 
 
 166 
 
Figura 8.4. Estructura alámbrica dibujada en FEM editor, AUTODESK 
SIMULATION MECHANICAL 2014.  
 
 
 
Como se aprecia en la figura 8.4 la estructura alámbrica en 1D presenta varios 
colores, estos son los grupos funcionales que se definieron, los elementos 
mostrados en verde hacen parte de la cabina, los elementos en color amarillo son 
los largueros de las alas, los elementos mostrados en naranja son las costillas de 
las alas y por último se observa la estructura de la cola en color rojo. 
En este análisis se ubica la carga del peso en vacío, con un factor de carga +4g 
para hacerla crítica. Esta carga se distribuye a los nodos más cercanos por medio 
de elementos rígidos. La estructura está restringida en los centros aerodinámicos.  
La estructura se modeló por medio del sistema de coordenadas, como se aprecia 
en la figura 8.4 se tienen elementos y nodos. 
El grupo estructural 1, es el del fuselaje, se definió el tipo de elemento como 
beam, la definición del elemento se hizo de tubos de aleación de aluminio 2024 
T6, con radio externo de 1 pulgada y un espesor de 1/8 de pulgada. 
La figura 8.5 muestra la definición del elemento del grupo 1. 
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Figura 8.5. Definición elemento estructural de la cabina.  
 
 
Figura 8.6. Estructura de la cabina, modelo CAD.  
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El grupo estructural 2 son los largueros de las alas, los cuales se simularon como 
tipo de elemento beam, la definición del elemento fue lámina de material aluminio 
aleado 2024 T6. Las condiciones se muestran en la figura 8.7 y el diseño en CAD 
se muestra en la figura 8.8. Las dimensiones de la lámina se tomaron del diseño 
expuesto en la figura 8.2. La forma del ala es trapecial, de tal forma que en la 
práctica se pudiese interpretar mal que los largueros no debieran ser paralelos; no 
obstante en el diseño propuesto los largueros son paralelos con la finalidad de 
simplificar la tarea del ensamble. Los largueros hacen la tarea de vigas y son los 
que soportan la fuerza de sustentación, por esta razón y siendo fieles al diseño 
propuesto se modeló según la figura 8.7. 
Figura 8.7. Definición elemento estructural de los largueros de las alas. 
 
Figura 8.8. Largueros de las alas en CAD.  
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El grupo estructural 3  ó de la cola, se realizó tratando el elemento como beam, en 
tuberías de aluminio 2024 T6, las características se muestran en la figura 8.9. 
Figura 8.9. Características de sección trasversal del elemento del grupo de la cola.  
 
NOTA: Debido a que las cargas en la cola son tan bajas se simplificó todo el 
modelo con un solo tipo de elemento tubular. 
Para simular el modelo de las costillas de las alas en elementos alámbricos 1D e 
imitando la forma se simularon éstas como perfiles en C. Debido a que cada 
costilla disminuye su longitud, se trabajaron diez grupos de elementos para hacer 
más precisa la simulación. El diseño en CAD se muestra en la figura 8.10. 
Figura 8.10. Estructura de la costilla del ala. 
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Para orientar los perfiles en C que imitan el comportamiento de las alas y no 
interfirieran con las características del módulo de inercia I y el momento polar de 
inercia J, se orientó el nodo K de forma apropiada. 
Los resultados del mallado del modelo general se exponen en la figura 8.11. 
Figura 8.11. Trazado del fuselaje en AUTODESK SIMULATION MECHANICAL.  
 
 
Con el modelo mostrado en la figura 8.11 se procede a ubicar las cargas 
principales para realizar el análisis estructural.  
Para ello ubicamos la carga máxima (1200 lb por un factor de seguridad de 4g) tal 
cual se menciona en el capítulo 8.3. En el ANEXO A, figura 8.A  se expone la 
teoría para determinar que en un viraje de 70° el factor de carga es de 4g, lo cual 
se traduce en un aumento del 400% en la carga aplicada.  
No obstante en la práctica se asumen condiciones más críticas, por lo cual a este 
aumento del 400% se le aplica un factor de seguridad del 50% [29]para la cual el 
avión puede maniobrar sin ocurrir fallas, pero con deformaciones permanentes 
debido al sobre esfuerzo.  
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En conclusión se aplica una carga de 1200 lb con un factor de carga final de 6g 
sobre el centro de gravedad. Los resultados se exponen en la figura 8.12. Las 
restricciones se ubican en el centro aerodinámico. 
 
Figura 8.12. Análisis estructural del fuselaje.  
 
 
El análisis de esfuerzos se realiza con base en los esfuerzos de fluencia, para este 
análisis se obtiene un factor de seguridad de 1,3 el cual es el óptimo para diseñar 
aviones. [12],[13],[27],[30]. 
En la figura 11.12 se aprecia que las partes críticas del avión se encuentran al 
inicio de las alas, con un esfuerzo máximo de 5,53 x 10-6
   
   
. 
El desplazamiento máximo se muestra en la figura 8.13, este se genera en la cola 
y su valor es 1,7 [ft]. 
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Figura 8.13. Simulación estructural, desplazamiento.  
 
 
 
8.1.2 Análisis estructural para el aterrizaje. 
 
La FAA (Federal Aviation Agency) y la reglamentación Federal FAR parte 23 y 
parte 25 menciona los estándares a considerar para otorgar las licencias de vuelo 
a las aeronaves de transporte, utilitarios, acrobáticos y de aviación general. En la 
subparte C se da información acerca de las cargas en tierra y en la subparte D se 
exponen las condiciones mínimas para diseñar el tren de aterrizaje. 
 
Aterrizaje en una rueda. 
 
Como lo muestra la figura 8.14, esta condición considera el avión donde aterriza 
solamente sobre una de las piernas del tren de aterrizaje principal. Las cargas 
vertical y horizontal sobre el eje de la rueda será el doble en comparación con el 
aterrizaje nivelado. 
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Figura 8.14. Cargas en aterrizaje sobre una rueda. 
 
 
Según el apéndice C de la FAR 23, el factor de carga para esta condición debe ser 
n=2 (FAR 23.473 –g), las cargas vertical y horizontal se calculan de la siguiente 
forma: 
            
 
           
 
Dónde: 
Vm: componente de la carga vertical 
Dm: componente de la carga horizontal. 
W: peso total. 
n: factor de seguridad. 
L: factor de relación de aterrizaje 
Según la FAR 23, para aviones de peso menor a 3000 lb, K = 0.25  
     (  
 
    
) 
Dónde: 
 : Ángulo de descenso. 
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        (
  
  
) 
Dónde: 
 
VV= Va: Velocidad de descenso limite.  
Según la FAR 23 debe ser 10 ft/s. (FAR23.473-d y 25.473-2). 
 
Vs: Velocidad de perdida (stall)  
 
Reemplazando: 
        (
  
     
) 
 
   8,97° 
 
     (  
    
     
) 
 
   -1,157 
 
                    
 
           lbf 
 
                 
 
    600  lbf 
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Figura 8.15 Tren de aterrizaje CAD. 
 
 
La figura 8.15 muestra el diseño en CAD del tren de aterrizaje. En este análisis de 
esfuerzos no se tienen en cuenta las uniones entre elementos como la soldadura, 
remaches y pernos. Se trata el modelo como un elemento sólido. La figura 8.16 
muestra el mallado del tren de aterrizaje. 
El análisis se desarrolla en el software AUTODESK SIMULATION MECHANICAL 
2014. 
Las condiciones del análisis son: 
 Carga horizontal de 600 lb. 
 Carga vertical de 3800 lb. 
 Material: acero AISI 4130. 
 Cálculo del factor de seguridad con base en el esfuerzo de fluencia. 
 Aterrizaje en una rueda. 
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Figura 8.16 Mallado del tren de aterrizaje. 
 
 
 
 
Figura 8.17 Desplazamiento del tren de aterrizaje. 
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Figura 8.18Esfuerzos de Von Misses y factor de seguridad del tren de aterrizaje. 
 
 
 
De acuerdo a la figura 8.17 se concluye que el desplazamiento máximo ocurre en 
el eje donde va la rueda. El desplazamiento máximo es de 0,23 ft. 
Con base en la figura 8.18, se observa que el factor de seguridad es de 1,02 
siendo esta la condición  debido al impacto durante el aterrizaje en una sola rueda. 
El esfuerzo de Von Misses máximo es de         
   
   
. 
A continuación se analiza el avión en reposo y el aterrizaje nivelado como se 
menciona en la FAR 23 subpartes C y D. 
 
 
Avión en reposo.  
En esta condición el peso del avión es soportado por las tres ruedas. En la figura 
8.19 se ilustra la condición. La figura 8.20 muestra el mallado del tren de 
aterrizaje. 
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Figura 8.19. Condición de carga de avión en reposo.  
 
Donde VM Y VT son las cargas en los ejes del tren de aterrizaje, respectivamente. 
 
Las condiciones del análisis son: 
 Carga vertical de 1600 lb en cada rueda. 
 Material: acero AISI 4130. 
 Cálculo del factor de seguridad con base en el esfuerzo de fluencia. 
Figura 8.20 Mallado del tren de aterrizaje.  
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Figura 8.21 Desplazamiento del tren de aterrizaje. 
 
 
 
Figura 8.22 Esfuerzos de Von Misses y factor de seguridad del tren de aterrizaje. 
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De acuerdo a la figura 8.21 se concluye que el desplazamiento máximo ocurre en 
el eje donde va la rueda. El desplazamiento máximo es de 0,1 ft. 
Con base en la figura 8.22, se observa que el factor de seguridad es de 2,2  y el 
esfuerzo de Von Misses máximo es de           
   
   
. 
 
Aterrizaje nivelado. 
En esta condición el avión aterriza sobre el tren de aterrizaje con el fuselaje 
paralelo a la tierra. La condición se expone en la figura 8.23. 
Figura 8.23. Cargas en el aterrizaje nivelado. 
 
 
Donde W es el peso total, Dm es la componente debida a la fricción con la tierra, M 
es el momento resultante producto de la sustentación  y n es el factor de 
seguridad del elemento. 
 
Las condiciones del análisis son: 
 Carga vertical de 1600 lb en cada rueda. 
 Material: acero AISI 4130. 
 Cálculo del factor de seguridad con base en el esfuerzo de fluencia. 
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Figura 8.24 Mallado del tren de aterrizaje.  
 
 
Figura 8.25 Desplazamiento del tren de aterrizaje. 
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Figura 8.26 Esfuerzos de Von Misses y factor de seguridad del tren de aterrizaje. 
 
 
 
La figura 8.24 muestra el mallado en CAD del tren de aterrizaje para la condición 
de aterrizaje nivelado. 
De acuerdo a la figura 8.25 se concluye que el desplazamiento máximo ocurre en 
el eje donde va la rueda. El desplazamiento máximo es de 0,1 ft. 
Con base en la figura 8.26, se observa que el factor de seguridad es de 2,1 y el 
esfuerzo de Von Misses máximo es de           
   
   
. 
Se concluye que para el aterrizaje la condición más crítica es el aterrizaje en una 
sola rueda. En esta condición el factor de seguridad es de 1,02, el esfuerzo de 
Von Misses es de          
   
   
 y el desplazamiento máximo es de 0,23 ft. 
8.2 COMPARACIÓN CON DACPEI. 
DACPEI (Diseño de Aeronaves Computarizado Para Estudiantes de Ingeniería), 
es un programa multi-plataforma de código abierto para el diseño conceptual de 
aeronaves entre 50 y 3000 kilogramos de peso al despegue.[30] 
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Es un programa intuitivo y fácil de usar, no necesariamente para ingenieros 
aeronáuticos. Está dividido en nueve módulos, para analizar la misión, el 
desempeño, el diseño conceptual de las hélices, así como un módulo de bosquejo 
entre otros. 
El dimensionado inicial se hace por medio de métodos estadísticos. El diseñador 
inicia ingresando unos cuantos parámetros para la misión, luego escoge la 
configuración de tipos de cola, tren y alas, y entre una variedad de más de 30 
modelos. 
Luego el programa hace los cálculos necesarios y genera una representación 
tridimensional del avión basado en los parámetros introducidos por el diseñador.  
Una vez generado el diseño, puede ser modificado por el usuario hasta que se 
ajuste a sus necesidades. Las herramientas de análisis de DACPEI utilizan 
métodos numéricos para verificar que el avión diseñado cumpla con los 
requerimientos. 
Este programa se utiliza como forma de comparar y confirmar los resultados, 
debido a que durante el desarrollo de este proyecto los cálculos fueron hechos con 
base en las teorías aerodinámicas tradicionales y la literatura comúnmente 
encontrada en los libros de diseño de aviones. No obstante DACPEI utiliza 
modelos estadísticos para aproximar los resultados. 
El objetivo del análisis expuesto en este capítulo es determinar cuan distantes 
están las diferentes formas de cumplir el objetivo principal: ¿Cómo diseñar un 
avión ultraliviano? 
8.3 ENTORNO GRÁFICO DE DACPEI 
 
En la figura 8.27 se puede ver el desarrollo de las fases del programa, empieza 
con determinar el tipo de misión, esto es ingresar la configuración de los pasajeros 
del avión ultraliviano como se aprecia en la figura 8.28. 
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Figura 8.27. Cuadro de navegación de DACPEI.[30] 
 
Figura 8.28. Especificaciones de la misión. Distribución de pasajeros del avión.[30] 
 
Figura 8.29. Tipo de ala a utilizar.[30] 
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En la figura 8.29 se selecciona un tipo de ala con slats para disminuir las perdidas 
en el despegue y aumentar la maniobrabilidad.  
 
Figura 8.30. Curva potencia/peso VS peso/superficie alar.[30] 
 
 
De acuerdo a los resultados obtenidos en los capítulos VIII y IX, se utilizan los 
valores 
 
 
     y  
 
 
     . 
En la parte baja de la figura 8.30 se observan los valores seleccionados. 
Se procede a aproximar el diseño del avión ultraliviano en el cuadro de boceto 
inicial expuesto en la figura 8.31. 
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Figura 8.31 Boceto Inicial. DACPEI.[30] 
 
En la parte inferior de la figura 8.31 se observa el peso de la aeronave. Este peso 
es aproximado según los valores estadísticos con los que funciona el programa. 
Es de resaltar lo aproximado que es en comparación con los cálculos tradicionales 
ya que el resultado obtenido durante el desarrollo de este trabajo fue de 1200lb. 
Se observa en la parte superior un cuadro de selección donde se selecciona la 
ubicación del motor. Al marcar tractor simplemente se hace referencia a que va 
ubicado en la nariz del avión. 
Figura 8.32. Ventana para aproximar las dimensiones de las aspas. [30] 
 
 187 
 
En la figura 8.32 se concluye que el tipo de hélice a utilizar tiene un diámetro de 1 
metro y funciona hasta velocidades de rotación de 6800 rpm. Además aproxima el 
peso de la hélice a 0,73 kg siendo el material madera. 
 
Figura 8.33. Cuadro de desempeño DACPEI.[30] 
 
 
 
La figura 8.33 muestra las condiciones con las que se diseña el avión ultraliviano. 
Estas condiciones se ingresan para calcular la distancia de despegue y la 
distancia de aterrizaje. Estas características se muestran en las figuras 8.34 y 
8.35. También muestra las condiciones de planeo, esto ocurre si el motor fallara el 
pleno vuelo, en esta aproximación, se asume una altura de 1500 ft. 
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Figura 8.34.  Distancias durante el despegue.[30] 
 
FIGURA 8.35 Distancias de aterrizaje.[30] 
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Según las figuras 8.34 y 8.35 se concluye que el programa tiene problemas al 
tratar de aproximar las distancias en las configuraciones de despegue y aterrizaje, 
ya que los resultados obtenidos son muy distantes de lo real. 
En general se concluye que el programa funciona muy bien para tratar de dar una 
aproximación a un boceto inicial, exceptuando las condiciones de despegue y 
aterrizaje.  
Es un programa muy útil para un diseñador aficionado que quiera empezar a 
definir las pautas para construir su avión ultraliviano. 
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8.4. RESUMEN DEL CAPITULO VIII. 
 
En este capítulo: 
 
 Se expusieron los planos generales 2D del avión ultraliviano. 
 
 Se expusieron el modelo CAD del fuselaje completamente ensamblado con la 
cola y el tren de aterrizaje. 
 
 Se realizó la simulación estructural del fuselaje. 
 
 Se realizó la simulación estructural del ala. 
 
 Se realizó la simulación estructural del tren de aterrizaje para las condiciones 
expuestas en la FAR 23. 
 
 Se determinaron los coeficientes de seguridad del fuselaje, las alas y el tren de 
aterrizaje. 
 
 Se determinaron los esfuerzos de Von Misses del fuselaje, las alas y el tren de 
aterrizaje. 
 
 Se determinaron los desplazamientos máximos del fuselaje, las alas y el tren 
de aterrizaje. 
 
 Se realizó la comparación entre los resultados obtenidos teóricamente y los 
obtenidos por el software DACPEI. 
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CONCLUSIONES 
 
Este proyecto se centra en el desarrollo de un avión ultraliviano con base en las 
normas técnicas nacionales e internacionales, específicamente la parte Novena  y 
la parte Veinticinco del Reglamento Aéreo Colombiano, la JAR Veintiuno y 
Veintidós, la FAR Veintitrés y Veinticinco. Durante el desarrollo de este se 
nombran apartados donde se exponen convalidaciones con normativas como la 
OACI.  
Debido a la estandarización de las normas a nivel internacional, los reglamentos 
publicados en este proyecto (los cuales hacen referencia en su gran mayoría a 
normas EE.UU), son válidos con las normas Europeas y se convalidan con la 
normativa EASA CS-23 que rige para aviones ultralivianos.  
Se han cumplido los objetivos específicos propuestos: 
 
 Diseñar la geometría externa del avión ultraliviano. 
 Dimensionar los componentes del avión ultraliviano. 
 Seleccionar el perfil de las alas. 
 Analizar aerodinámicamente el avión ultraliviano. 
 Diseñar el ala del avión ultraliviano. 
 Diseñar los estabilizadores V/STAB y H/STAB del avión ultraliviano. 
 Diseñar las superficies de control  del avión ultraliviano. 
 Diseñar el tren de aterrizaje. 
 Diseñar el fuselaje. 
 Determinar el desempeño de los componentes en las actuaciones del avión 
ultraliviano. 
 Seleccionar los materiales aeronáuticos.  
 Calcular el centro de gravedad del avión ultraliviano. 
 Calcular el peso total del avión ultraliviano. 
 Calcular la estabilidad del avión ultraliviano. 
 Simular el comportamiento aerodinámico del avión ultraliviano usando el 
software de análisis multifísico.  
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 Simular el comportamiento estructural del avión ultraliviano usando el 
software de análisis multifísico.  
 Seleccionar los sistemas de control del avión ultraliviano. 
 Analizar y concluir los resultados. 
 
El desarrollo de este proyecto inicia con el prediseño de un boceto donde se 
exponen las características deseadas por el diseñador al momento de concebir un 
avión ultraliviano. Es de resaltar que las alas sean altas o bajas se comportan 
similarmente desde el punto de vista aerodinámico desde que se respeten las  
condiciones similares, tanto de contorno, como de frontera. El factor principal en 
ellas es la superficie, debido a que esta es la que genera la sustentación. Factores 
como la maniobrabilidad y el gusto estético impulsan al diseñador a optar por el 
diseño de un avión de ala baja. No obstante el avión de ala baja en comparación 
del avión de ala alta presenta mayores retos estructurales lo cual complica un 
poco más su diseño. La otra característica es tener un pasajero al lado del piloto, 
ya que se hace más ameno el vuelo y da la posibilidad de tener un amplio 
compartimiento para la carga de equipaje aunque es de resaltar que este peso es 
limitado por las especificaciones de diseño del avión.  
 
El dimensionado de los componentes del fuselaje se desarrolla a partir de cuatro 
grupos: el grupo uno de la cabina, el grupo dos de las alas, el grupo tres de la cola 
y el grupo cuatro del tren de aterrizaje. Este dimensionado se desarrolla con las 
teorías del Ingeniero Aeroespacial Daniel Raymer [25], debido a que es 
reconocido como un experto en el campo de diseño conceptual de aeronaves,  
entre sus mayores aportes están el diseño del Rockwell MBB-X31 y la publicación 
de sus textos profesionales: Diseño de Aeronaves, una aproximación al diseño 
conceptual, que ha sido considerado como un libro de texto de primer nivel en el 
campo de diseño de aviones y el que es utilizado para desarrollar este proyecto.   
 
La selección del perfil del Ala, se hizo tomando como referencia la base de datos 
del Departamento de Ingeniería Aeroespacial de la Universidad de Illinois 
EE.UU,[31]realizando un análisis de los perfiles más usados para aviones 
utilitarios, acrobáticos, conmuter y en general todo tipo de avión ultraliviano. De 
este análisis previo, se seleccionan tres tipos de perfil ampliamente utilizados en 
este tipo de aviación, los cuales son analizados profundamente con la herramienta 
proporcionada por:[32], y combinado con análisis en Excel. De este análisis más 
profundo se concluye que se utiliza un perfil tipo NACA de 4 dígitos 2412 y se 
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procede a realizar la primera y segunda aproximación del peso total y el 
dimensionado inicial. 
 
Después de calcular las características generales del avión, como lo son el peso 
inicial, el peso del combustible, la superficie alar, la relación peso- potencia y las 
dimensiones de cada grupo principal (cabina, alas, cola y tren de aterrizaje), se 
procede a realizar el análisis aerodinámico de cada grupo funcional con el fin de 
determinar las pérdidas por arrastre y la sustentación.  Se calcula la tercera 
iteración al peso haciendo énfasis en cada subsistema y se procede a realizar el 
análisis de estabilidad y control. 
 
La metodología que se utilizó fué dibujar los resultados a escala real del 
dimensionado inicial y ajustarlos a los requerimientos expuestos en los capítulos 
tres, cuatro, cinco, seis y siete. Para el diseño de estos planos se utilizó la 
herramienta AUTOCAD. Esto con se hizo el fin de determinar un sistema de 
coordenadas el cual se tomó como referencia diseñar la estructura general del 
fuselaje. 
 
Habiendo seleccionado el tipo de material, inicia la tarea de diseño estructural del 
avión. Con la documentación encontrada en los buscadores de internet, el 
diseñador se puede dar una idea generalizada de cómo debe ser la estructura de 
las alas, la cola, el fuselaje y el tren de aterrizaje. Para cada subgrupo existen 
diversos tipos de configuraciones que según el criterio del diseñador van a ser 
seleccionadas. Algunas presentan mayor dificultad y mayores retos estructurales 
al momento de ser diseñadas, lo cual se traduce en altos costos del producto 
finalizado y lanzado al mercado. Según esta perspectiva, este proyecto hace 
énfasis en diseñar grupos funcionales con base en la simplicidad y un fácil 
ensamble con el fin de posteriormente sacar al mercado un producto asequible 
para gran parte de la población.  
 
Como se ha mencionado en líneas anteriores, los planos 2D resumen los 
resultados obtenidos en los capítulos V, VI y VIII y con base en la documentación 
recopilada por el autor, se procede a diseñar estructuralmente el conjunto del 
fuselaje. 
Para el diseño estructural se utilizó la herramienta AUTODESK PROFESIONAL 
INVENTOR y para la fase de simulación estructural se utilizó la herramienta 
AUTODESK SIMULATION MECHANICAL antes conocida como ALGOR. 
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Del análisis estructural se concluyó que la simulación en solidos es casi imposible 
de realizar en solidos con secciones transversales tan delgadas, ya que el 
mallado, la cantidad de nodos y elementos que se generan son desmedidos y se 
necesitaría una supercomputadora para poder realizar estas simulaciones. No es 
confiable entonces para el diseñador valerse de resultados en simulaciones de 
sólidos para este tipo de elementos y se procede por esta razón a simplificar 
fielmente el modelo y realizar un análisis de elementos finitos en estructura 
alámbrica 1D. Es de resaltar que los resultados obtenidos en el análisis son muy 
confiables y se exponen en el capítulo XI 
Éste análisis estructural involucra condiciones y cargas críticas calculadas y 
recopiladas de las normativas anteriormente expuestas. De tal forma que los 
resultados son válidos al momento de optar por la convalidación de un diseño tipo 
tal como se expone en el La parte Novena de la RAC o la parte Veinticinco. 
Aunque la metodología expuesta es propuesta por el autor del proyecto, los 
resultados de las cargas y las condiciones de las simulaciones son respetados con 
detalle por el autor ya que son previamente condicionadas y determinadas por las 
normativas. 
 
Los resultados obtenidos son primordiales al momento de determinar la estabilidad 
y control del avión ultraliviano. Características como el peso en vacío de todo el 
ensamble del fuselaje, el peso y la posición de los pasajeros, la ubicación de los 
tanques de combustible y el equipaje se traducen en este caso en un centro de 
gravedad adelantado según el centro aerodinámico. Esto tiene sus consecuencias 
como se expone en el capítulo X, pero en general son mayores las ventajas que 
las desventajas. Algunos factores como la disposición de la carga o el equipaje, le 
da un cierto control al piloto al momento de despegar para que la estabilidad del 
avión se encuentre dentro de los límites permisibles. Por tal razón, no se concibe 
el centro de gravedad como una coordenada exacta, sino como un intervalo 
permisible.  
 
Finalmente los resultados concluyen con una comparación con el software de 
carácter libre llamado DACPEI con el fin de comparar los resultados de las teorías 
tradicionales aplicadas a modelos de aviones ultralivianos, con las teorías 
modernas orientadas a los análisis estadísticos. Estos resultados en ningún 
momento corresponden a un diseño definitivo, claramente el autor del programa 
DACPEI resume que su código hace referencia a realizar prediseños. De éste 
análisis se concluye la buena aproximación al peso, pero la mala aproximación a 
las distancias de despegue y aterrizaje. 
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Los resultados generales se exponen en las siguientes tablas: 
 
Tablas de resultados. 
 
 
Velocidad maxima 120 kts
Velocidad crucero 110 kts
Velocidad de perdida 38 kts
Relacion de asenso 44 kts
Alcance 300 mi
Factor de seguridad 4/-3,5 g
Peso del equipaje 30 lb
Peso de cada 
pasajero
400 lb
Altura 10000 ft
Distancia de 
despegue
300 ft
Relacion peso-
potencia
15
Peso en vacio 630 lb
Peso de combustible 140 lb
Peso de despegue 1200 lb
Desempeño
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Superficie 174 ft^2
Envergadura 32,3 ft
Croot 7,7 ft
Ctip 3,1 ft
MAC 5,7 ft
Y 6,9 ft
Diedro 3°
Alargamiento 6
Estrechamiento 0,4
Perfil 2412
Peso del ala 370 lb
Caracteristicas del ala
Longitud 18 ft
Ltail arm 10,7 ft
Diametro 3,6 ft
Alto 7,2 ft
Peso del fuselaje 60 lb
Caracteristicas del fuselaje
Diametro 3,28 ft
Eficiencia 80%
Angulo de ataque 15°
Empuje estatico 350 lb
Empuje estatico 
corregido
260 lb
Dimensionado de las helices
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Superficie vertical 14,6 ft^2
Superficie 
Horizontal
30 ft^2
Envergadura 4,7 ft Envergadura
Croot 4,4 ft Croot 3,9 ft
Ctip Ctip 1,5 ft
MAC 1,77 ft MAC
Y 1 ft Y 2,3 ft
Alargamiento 1,5 Alargamiento 3
Estrechamiento 0,4 Estrechamiento 0,4
Perfil NACA 0018 Perfil NACA 0018
Peso de la cola
Caracteristicas de la cola
20 lb
Diametro 12,2 in
Ancho 4,6 in
Tipo III, talla 5,00-4
Peso del tren 37,5 lb
Dimensiones de las llantas
Fuselaje Alas Cola
Tren de 
aterrizaje
Reynolds 21535784 5982162 3912234
Coeficiente de 
friccion
0,0026 0,003 0,0035
Factor de Forma 1,46 1,24 1,2
Coeficiente de 
resistencia parasita
0,005 0,006 0,0024 0,0016
Aerodinamica
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Coeficiente de 
resistencia inducido
0,124
Coeficiente de 
resistencia total
0,141
Resistencia total 790 lb
Sustentacion total 7980 lb
 200 
 
 
 
 
BIBLIOGRAFÍA 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 201 
 
Bibliografía. 
 
[1]  
 
V. T. J. P. A. Angelica Lozano, «Trafico vehicular en zonas urbanas,» revista de cultura 
científica de la Facultad de Ciencias de la Universidad Nacional Autónoma de México., p. 15, 
2008.  
[2]  Revista online www.elcomercio.com, «¿Cómo será la aviación comercial del futuro?,» El 
comercio.com, p. 2, 2011.  
[3]  Diario ecologia, «Diarioecologia.com,» NASA lanza concurso con un premio de $1.5 millones 
a la mejor aeronave ecologica, 2 2011. [En línea]. Available: http://diarioecologia.com/nasa-
lanza-concurso-con-un-premio-de-1-5-millones-a-la-mejor-aeronave-ecologica/. [Último 
acceso: 23 4 2013]. 
[4]  T. J. R. R. Ramírez., «Logística Aeronáutica para el mundo.,» Revista Aeronáutica Fuerza 
Aérea Colombiana., vol. I, nº Edicion 253, p. 10, 2008.  
[5]  Gran Enciclopedia Universal - Fasciculo: El Árbol de la Sabiduria, 
«http://curiosomundoazul.blogspot.com/,» 2009. [En línea]. Available: 
http://www.curiosomundoazul.blogspot.com/2009/12/breve-historia-de-la-aviacion.html. 
[Último acceso: 14 5 2013]. 
[6]  RANS , «RANS DESIGN INC.,» [En línea]. Available: http://www.rans.com/aircraft/kits/s-6es-
coyote-2.html. [Último acceso: 14 5 2013]. 
[7]  Ultra Sport, «Ultra Sport, Aviones Ultralivianos y Deportivos,» [En línea]. Available: 
http://www.ultrasport.cl/aviones/set_centinela.html. [Último acceso: 14 5 2013]. 
[8]  J. G. Adsuar., CONOCIMIENTO GENERAL DE LA AERONAVE, PERFORMANCE Y 
PLANIFICACIÓN DE VUELO., Madrid: Paraninfo S.A, 2009.  
[9]  Aeroinvestigaciones, «Aeronautica,» 22 5 2013. [En línea]. Available: 
http://aeroinvestigaciones.blogspot.com/2013_05_01_archive.html. [Último acceso: 16 6 
2013]. 
[10]  PETREL S.A, «Proyecto PETREL S.A,» [En línea]. Available: 
http://proyectopetrel.com.ar/muestradetalle.asp?idCategory=482&tipo=0&urldes&descurl. 
[Último acceso: 15 5 2013]. 
 202 
 
[11]  EET N4 EL PALOMAR, BRIGADA AEREA, «Olimpiadas Nacionales de Contenidos Educativos 
en Internet,» [En línea]. Available: 
http://www.oni.escuelas.edu.ar/2003/buenos_aires/62/tecnolog/estruc.htm. [Último 
acceso: 15 5 2013]. 
[12]  A. I. Carmona., AERODINÁMICA Y ACTUACIONES DEL AVIÓN., Madrid: Paraninfo S.A, 2004.  
[13]  J. D. Anderson., FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA, Madrid: McGraw Hill, 2001.  
[14]  H. Babinsky, «IOP Science,» 2003. [En línea]. Available: http://iopscience.iop.org/0031-
9120/38/6/001/pdf/0031-9120_38_6_001.pdf. [Último acceso: 10 1 2014]. 
[15]  A. Quirantes, «NAUKAS,» 20 5 2013. [En línea]. Available: 
http://naukas.com/2013/05/20/asi-vuela-un-avion-y-ojala-que-por-fin-se-aclare-el-tema-
de-una-vez-por-todas/. [Último acceso: 10 1 2014]. 
[16]  I. V. D. a. Stivens., Sumary of Airfoil Data, New York: McGraw Hill Book Co, Inc., 1985.  
[17]  PETREL S.A, «PROYECTO PETREL,» [En línea]. Available: 
http://www.proyectopetrel.com.ar/muestradetalle.asp?idCategory=477&tipo=0&urldes=&
descurl=. [Último acceso: 24 6 2013]. 
[18]  Join Aviations Requirements (JAR), Certification Procedures For Aircraft and Related 
Products and Parts, Englewood, Colorado.: Global Engineering Documents, 2007.  
[19]  Organizacion de Aviacion Civil Internacional, «OACI, Organismo Especializado de las 
Naciones Unidas,» [En línea]. Available: http://www.icao.int/Pages/default.aspx. [Último 
acceso: 4 7 2013]. 
[20]  Reglamento Aereo Colombiano, RAC PARTE NOVENA, Bogota, 2003.  
[21]  ROTAX S.A, «AVIASPORT S.A,» [En línea]. Available: 
http://www.aviasport.com/Pagina_116.aspx. [Último acceso: 25 7 2013]. 
[22]  ROTAX S.A, «AVIASPORT S.A ROTAX 912,» [En línea]. Available: 
http://www.aviasport.com/Pagina_117.aspx. [Último acceso: 25 7 2013]. 
[23]  I. V. Doenehoff, Theory of Wing Sections, Including a Sumary of Airfoil Data., New York: 
McGraw Hill Book Co, Inc., 1949.  
  
 203 
 
[24]  J. A. G. Álvarez, «Asi Funciona el Avion,» 3 4 2012. [En línea]. Available: 
http://www.asifunciona.com/aviacion/af_avion/af_avion3.htm. [Último acceso: 23 7 2013]. 
[25]  D. P. Raymer., Aircraft Design, A Conceptual Aproach, Washington D.C: American Institute 
of Aeronautics and Astronautics Inc., 1992.  
[26]  D. Raymer, «Aircraft Design and RDS Website,» 1994. [En línea]. Available: 
http://www.aircraftdesign.com/. [Último acceso: 25 8 2013]. 
[27]  J. S. A. A. Meseguer Ruiz, Aerodinámica Básica, Madrid: Publicaciones de la E.T.S.I. 
Aeronauticos., 2005.  
[28]  E. L. H. y. P. W. Carpenter, Aerodynamics for Engineering Students, London: Butterworth- 
Heinemann, 2005.  
[29]  OLIMPIADAS NACIONALES DE CONTENIDOS EN INTERNET, «CLASIFICACION DE LOS 
AVIONES,» ONI EL PALOMAR, 2012. [En línea]. Available: 
http://www.oni.escuelas.edu.ar/2003/buenos_aires/62/tecnolog/clasifi.htm. [Último 
acceso: 23 9 2013]. 
[30]  A. J. R. Puentes, «DISEÑO DE AERONAVES COMPUTARIZADO PARA ESTUDIANTES DE 
INGENIERÍA.». Colombia 2012. 
[31]  Illinois Aerospace , «Applied Aerodynamics Group,» Departament of Aeroespace Enginering 
, [En línea]. Available: http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html. 
[Último acceso: 14 8 2013]. 
[32]  AIRFOIL TOOLS, «NACA 4 Digits Generator,» [En línea]. Available: 
http://airfoiltools.com/airfoil/naca4digit. [Último acceso: 2 8 2013]. 
[33]  Take of Briefing, «¿Cómo funciona un avión a reacción?,» 9 12 2012. [En línea]. Available: 
http://www.takeoffbriefing.com/como-funciona-un-motor-a-reaccion/. [Último acceso: 7 1 
2014]. 
 
 
 
 
 
 204 
 
 
 
 
ANEXOS 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 205 
 
ANEXO A 
 
 
ACTUACIONES DEL AVIÓN. 
 
Las actuaciones del avión pueden deducirse fácilmente analizando la naturaleza 
de las fuerzas que actúan sobre el avión en la condición que se desee estudiar: 
vuelo horizontal, subida, viraje, etc. 
Normalmente, se determinan a partir de la resistencia y potencia necesaria en 
vuelo horizontal y uniforme. 
Las soluciones pueden presentarse en forma matemática o en forma gráfica 
utilizándose la potencia cuando se trata de aviones de hélice y el empuje cuando 
se trata de reactores. (En este proyecto solo se estudia los aviones de hélice). 
En este capítulo se expone la teoría y las ecuaciones que se utilizan para 
determinar las actuaciones del avión. No obstante, las ecuaciones dependen de 
valores y características del avión las cuales se calculan en los capítulos VIII, IX, X 
y XI del proyecto. Por esta razón los cálculos se evalúan en el capítulo XV. 
 
 
SIMPLE CRUISE MISSION 
 
Es el perfil típico de aviones de entretenimiento y aviones de transporte comercial. 
Generalmente por seguridad hay que prever entre 20 y 30 minutos de espera 
(aproximadamente a 10.000 pies de altitud). Este tiempo adicional es denominado 
tiempo de espera (loiter) se debe tener en cuenta dado el caso de que el avión 
encuentre dificultades al momento de aterrizar en el aeropuerto más cercano.  
Aunque el perfil de la misión puede ser un alto porcentaje del tiempo total, los 
requisitos de peso no están solo sujetos al perfil de la misión, sino a circunstancias 
tales como: 
 Distancias de despegue. 
 Maniobrabilidad. 
 Ratios de subida 
 Otros factores. 
Durante esta fase de diseño, es conveniente Dividir y enumerar las diferentes 
secciones de la misión, con relación al peso se tiene que: 
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 W0: Peso inicial. 
 W1: Calentamiento y despegue. 
 W2: Subida. 
 W3: Crucero. 
 W4: Espera. 
 W5: Aterrizaje. 
Durante cada misión específica, el avión pierde peso por el consumo de 
combustible (no es un avión de combate por lo que no puede desprenderse de la 
carga de pago). 
 
Figura 1.A.  Representación de las actuaciones del avión. 
 
Figure  
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 CARRERA DE DESPEGUE. 
 
La ecuación para la distancia de despegue se obtiene a partir del diagrama de 
cuerpo libre de la figura 2.A donde la aceleración que experimenta el avión es: 
 
  
  
  
 
(1.A) 
 
Dónde: 
  Aceleración total del avión[
  
  
] 
  
  
                                             
 
  
 [           ]
  
 
(2.A) 
 
Dónde: 
 
 : constante gravitacional de la tierra, 32.2 [
  
  
] 
 : fuerza de tracción proporcionada por las hélices [  ] 
D: fuerza de arrastre total del avión [  ] 
L: sustentación total del avión [  ] 
 : coeficiente de fricción del suelo (adimensional) 
  : peso total del avión [  ] 
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Figura 2.A Fuerzas durante el despegue. 
 
 
 
La ecuación de velocidad es igual a: 
       √
   
       
 
(3.A) 
Dónde: 
   : Velocidad de despegue [
  
 
] 
 : Densidad del aire a la altura de despegue (generalmente se asume  nivel del 
mar) [
    
   
] 
 : Superficie alar del avión [   ] 
     : Coeficiente de sustentación máximo del avión (adimensional) 
 
El tiempo de despegue viene de la división de velocidad sobre aceleración: 
    
   
 
 
(4.A) 
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Reemplazando la aceleración y reorganizando los términos, se obtiene: 
    
     
 [           ]
√
   
       
 
(5.A) 
 
La distancia de despegue se obtiene a partir de: 
 
    
 
 
     
  
 
Reemplazando la ecuación 4.A en la ecuación 6.A se obtiene la distancia 
total de despegue en función del peso inicial del avión. Esta ecuación se 
expresa en la ecuación 8.A 
(6.A) 
  
    
 
 
 [            ]
  
(
      
 [            ]
√
    
       
)
 
 
 
(7.A) 
  
    
       
 
         [            ]
 
 
(8.A) 
 
Para la ecuación de distancia de aterrizaje, se usa la misma de despegue pero 
igualando el empuje a cero     esto nos da una línea vertical en el diagrama de 
restricciones para un solo valor de 
  
 
 
 
  
 
 
         [         ]
      
 
(9.A) 
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ACTUACIONES DE SUBIDA. 
 
En la figura 3.A se representan los tres ángulos que se forman entre la horizontal, 
la trayectoria y el eje del avión.  
Durante la subida, el avión se verá sometido a las mismas fuerzas que en vuelo 
horizontal; peso, sustentación, tracción de las hélices y resistencia al avance, 
como tales fuerzas, se pueden representar por vectores con las direcciones que 
indica la figura 4.A 
Figura 3.A Representación del avión durante la actuación de subida. 
 
Figure 
Figura 4.A Representación del avión vectorialmente durante la actuación de 
subida. 
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Proyectando estas fuerzas según la dirección del vuelo y según la perpendicular a 
esta, se obtiene: 
      
   
 
       
(10.A) 
         (11.A) 
 
Normalmente el ángulo de subida (ɣ) es pequeño, por esta razón se puede 
sustituir sin (ɣ) = ɣ  (en radianes), y cos (ɣ) =1. Reorganizando los términos: 
 
        (12.A) 
  
    (13.A) 
  
  
   
 
 
(14.A) 
 
ACTUACIONES DE DESCENSO. 
 
Figura 5.A. Representación del avión vectorialmente durante la actuación de 
descenso. 
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De la misma forma que en la actuación de subida, de la figura 5.A obtenemos las 
siguientes ecuaciones: 
         (15.A) 
  
           (16.A) 
  
Para ɣ pequeño: 
    (17.A) 
  
        (18.A) 
  
  
   
 
 
(19.A) 
 
CARRERA DE ATERRIZAJE. 
 
Figura 6.ATrayectoria recorrida por el avión desde 50 ft de altura. 
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Según la normatividad JAR-FAR, el aterrizaje inicia desde el momento en que el 
avión se encuentra a 50 ft de altura, hasta el momento en que el avión toca suelo. 
De la figura 6.A se tiene: 
         
Dónde: 
   Distancia total de aterrizaje [  ] 
  : Distancia de decolaje sin tocar suelo  [  ] 
  : Distancia de frenado  [  ] 
Suponiendo ɣ tan ɣ (para ɣ ≤ 6°) 
  
  
 
 
    
 
 
 
Dónde: 
R: Radio de giro 
ɣ: Ángulo de descenso 
  
   
 
 
   
  
       
 
Siendo n: factor de carga, (suele estar entre 1,2 y 1,5) 
  
 
 
 
Sustituyendo los términos, se puede calcular la carrera de despegue: 
   
  
  
  
 
 
 
 
     (
  
  
    
 
 
)
                      
 
Donde ρ: densidad del aire se aproxima a temperatura ambiente y altura nivel del 
mar. 
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ACTUACIONES DE PLANEO 
 
El estudio del planeador, o de parada del motor, es un caso particular en el 
que   , el ángulo de descenso será: 
  
 
 
 
  
  
 
 
 
 
(20.A) 
 
Dónde: 
 : Ángulo de ataque [grados] 
D: Arrastre total del avión [lb] 
W: Peso total del avión [lb] 
  : Coeficiente de arrastre total del avión (adimensional) 
  : Coeficiente de sustentación total del avión (adimensional) 
   Fineza (adimensional) 
Interesa seleccionar un ángulo de ataque que proporcione el valor de f para que ɣ  
sea mínimo, es decir, volar con el ángulo de ataque que proporciona la fineza 
máxima será: 
     
 
    
 
(21.A) 
 
Como puede observarse ɣmin es independiente del peso, por tanto en la distancia 
que recorra hasta llegar al suelo, no intervendrá el peso del avión. El peso solo 
influirá en que la velocidad sea mayor o menor. 
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ACTUACIONES DE CRUCERO. (VUELO HORIZONTAL) 
 
Figura 7.A Representación del avión durante el vuelo horizontal. 
 
 
 
En la figura 6.A se representan las fuerzas que actúan sobre un avión, en vuelo 
horizontal y sin aceleración; se deberá verificar: 
    
 
 
               
       
(22.A) 
  
    
 
 
               
    (    
  
 
     
) 
(23.A) 
 
En donde W es el peso y T la tracción de las hélices. 
Si se despeja CL de la primera ecuación y se sustituye en la segunda: 
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    (
  
          
   
)
 
 
 
     
 
(24.A) 
  
 (25.A) 
Para el avión que se está considerando: 
 
 
 
     
          
(26.A) 
 
Donde a es una constante. 
 
Llamando b que también es constante, a la siguiente expresión: 
 
  
 
 
 
          
 
(27.A) 
 
Queda:  
         
    
  
   
 
(28.A) 
 
Como se puede observar, la resistencia se compone de dos sumandos, el primero 
de los cuales es la resistencia parasita, y el segundo la resistencia inducida, ésta 
disminuye conforme aumenta Ve; así mismo, para un avión con alargamiento (A) 
grande, el termino b sería menor y la resistencia inducida disminuiría. Obsérvese 
que aumenta con el cuadrado del peso. 
Para que el avión pueda mantenerse en vuelo horizontal y sin aceleración, será 
preciso que la tracción de las hélices T sea igual a la resistencia D, es decir, se 
necesita una tracción que se denomina Tn (tracción necesaria) igual a la 
resistencia que ofrece el aire al avance del avión. 
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 VIRAJE 
 
En un viraje, el avión se ve sometido a las fuerzas que se indican en la figura 8.A 
Figura 8.A. Fuerzas que actúan en el avión durante el viraje. 
 
 
 
 
Dónde: 
 
L: Sustentación 
W: Peso 
Fi:fuerza de inercia (fuerza centrífuga) 
Esta fuerza de inercia (Fi) es debida a estar describiendo el avión un arco de 
circunferencia durante el giro y tener por tanto, una aceleración centrípeta (o 
aceleración normal) de valor: 
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(29.A) 
 
En donde V es la velocidad y R el radio de viraje. 
La fuerza de inercia que tiene por valor         , siendo la masa m la masa del 
avión, es decir: 
   
 
 
    
(30.A) 
  
   
 
 
 
  
 
 
(31.A) 
 
Proyectando las fuerzas vertical y horizontalmente, e igualándolas si es ᵩ el 
ángulo de inclinación de las alas respecto a la horizontal: 
 
        (32.A) 
  
         (33.A) 
 
Despejando L: 
  
 
    
 
(34.A) 
 
Como cos (ᵩ) es siempre menor que la unidad, resulta que la sustentación 
necesaria en un viraje es mayor que el peso y tanto mayor deberá ser cuanto 
mayor sea el ángulo ᵩ, debido a este aumento de la sustentación necesaria. 
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Estar en un viraje significa lo mismo que volar horizontalmente con un peso mayor, 
por tanto, la perdida se alcanza antes, las velocidades de perdida son mayores en 
un viraje que en vuelo horizontal para el mismo peso. 
Para obtener el valor del radio de viraje: 
 
       
 
 
 
  
 
 
(35.A) 
 
Sustituyendo L en esta ecuación, se obtiene: 
 
    
      
 
 
 
  
 
 
(36.A) 
 
De donde: 
  
  
      
 
(37.A) 
 
En función de la velocidad de anemómetro Ve: 
  
       
 
          
 
(38.A) 
 
La evaluación de la resistencia inducida en un viraje Div, respecto a la inducida en 
vuelo rectilíneo y horizontal Di, se deduce fácilmente:  
                       
   
 
       
 
(39.A) 
  
                   
  
 
   
 
(40.A) 
Dividiendo una expresión por la otra y despejando: 
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    (
   
  
)
 
 
(41.A) 
  
    (
  
 
)
 
 
(42.A) 
  
    
  
       
 
(43.A) 
  
Así por ejemplo en un viraje a 60º resulta Div = 4Di 
 
Resumen de las actuaciones. 
 Máximo alcance Máxima 
autonomía 
Máximo planeo 
Condición Mínima D 
 
         
Mínima potencia 
 
(  
   
   ) 
Mínima D 
 
         
Altitud Cualquiera La menor posible --- 
 
Tabla 1.A Resumen de las actuaciones del avión de émbolo. 
 
Según la tabla 1.A, para obtener un máximo alcance (distancia horizontal) del 
avión es necesario tener una relación 
 
 
máxima, lo cual se traduce en el valor 
mínimo del arrastre el cual relaciona las pérdidas aerodinámicas de todo el avión.  
La altitud a la cual el avión puede volar es independiente de la relación 
 
 
ya que 
aunque las pérdidas ocasionadas por la fricción disminuyen debido a que baja la 
densidad del aire, la sustentación también baja proporcional a la densidad del aire. 
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Esta disminución de la sustentación se compensa con la disminución en las 
perdidas, por tal motivo la altitud no interfiere con el máximo alcance. 
Según la tabla 1.Ala máxima autonomía se alcanza con la mínima relación 
  
 
 
  
, 
esto se ve reflejado en la potencia requerida para impulsar el avión y el gasto 
energético que consume el motor. Entre más pequeña sea la potencia de 
accionamiento, menor será el consumo de combustible y en general mayor será la 
eficiencia de todo el sistema. 
Por último, la relación 
 
 
se hace máxima cuando el arrastre es el mínimo, ya que 
las perdidas serian bajas y esto ayudaría a mantener la estabilidad (perdidas por 
estelas y corrientes parasitas) y a la vez ayudaría a tener una excelente relación 
de planeo. 
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ANEXO B 
 
 DINÁMICA DE FLUIDOS COMPUTACIONAL 
 
INTRODUCCIÓN 
 
La dinámica de fluidos computacional, o simplemente CFD (siglas en inglés) es el 
área encargada de estudiar y procesar datos utilizando métodos numéricos acerca 
de fenómenos que envuelven fluidos en movimiento con o sin intercambio de 
calor, su objetivo además de buscar una solución aproximada de las ecuaciones 
que gobiernan el movimiento de fluido, es reducir el número de experimentos y 
costos. La metodología empleada en CFD permite la simulación de un sinnúmero 
de procesos que involucran el movimiento de fluidos entre sus fronteras, por 
medio de la solución numérica de las ecuaciones diferenciales parciales (EDP) de 
conservación de materia, energía y cantidad de movimiento, aplicados a una 
entidad geométrica infinitesimal, transformada en una malla de puntos. Estos 
métodos numéricos permiten obtener las variables características del sistema o 
dominio analizado (presión, velocidad, temperatura, etc.) en cada punto del cuerpo 
discretizado en función de la malla generada. 
 
ECUACIONES QUE GOBIERNAN EL MOVIMIENTO DE FLUIDOS [19] 
 
Las ecuaciones que rigen los problemas de flujo de fluidos son las de continuidad, 
las de Navier-Stokes y las ecuaciones de energía. La conservación de la masa, 
aplicada a un elemento infinitesimal, conduce a la ecuación diferencial de 
continuidad; relaciona los campos de densidad y velocidad. La segunda ley de 
Newton (una relación vectorial) produce tres ecuaciones diferenciales parciales 
conocidas como ecuaciones de Navier-Stokes; relacionan los campos de 
velocidad, presión y densidad e introducen la viscosidad  y el vector de gravedad 
en un flujo de fluido. La primera ley de la termodinámica proporciona la ecuación 
energía diferencial relacionando el campo de temperatura con los campos de 
velocidad, densidad y presión e incorpora el calor específico y la conductividad. 
Ecuación diferencial de continuidad 
 
 Las ecuaciones diferenciales parciales que modelan el movimiento detallado de 
un fluido se inicia aplicando la conservación de la masa a un volumen pequeño en 
un flujo de fluido. La figura 1.B muestra el flujo de masa a través de cada una de 
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las caras del volumen de control, el flujo de masa neto que entra al elemento se 
hace igual a la velocidad de cambio de la masa del elemento (conservación de la 
masa); es decir: 
 ̇       ̇     
          
  
 
 
(1.B) 
Para realizar este balance de masa          se identifican en el centro del 
elemento y luego cada una de estas cantidades se tratan como una sola variable.  
Figura 1.B Volumen de control infinitesimal que utiliza coordenadas cartesianas 
[19] 
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(2.B) 
 
Restando los términos apropiados y dividiendo entre        se obtiene: 
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 (3.B) 
 
Puesto que la densidad se considera una variable, se diferencian los productos y 
la ecuación 3.B se escribe como: 
 
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  (
  
  
 
  
  
 
  
  
)    (4.B) 
 
O, en función de la derivada sustancial: 
  
  
  (
  
  
 
  
  
 
  
  
)    (5.B) 
 
Esta es la forma más general de la ecuación diferencial de continuidad expresada 
en coordenadas rectangulares. 
Se introduce el operador de gradiente, llamado “del”, el cual, en coordenadas 
rectangulares es: 
  
 
  
 ̂  
 
  
 ̂  
 
  
 ̂ (6.B) 
 
La ecuación de continuidad entonces se escribe en la forma: 
  
  
        (7.B) 
Donde     ̂    ̂  w ̂y     recibe el nombre de divergencia de la velocidad, 
esta forma de la ecuación de continuidad se utiliza para expresar la ecuación 
mediante varios sistemas de coordenadas.                                                                                                                        
Ecuación diferencial de cantidad de movimiento. 
 
La segunda ley de Newton, a menudo llamada ecuación de cantidad de 
movimiento, plantea que la fuerza resultante que actúa en un sistema es igual a la 
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velocidad con la  que  cambia  la cantidad de movimiento del sistema cuando se 
mide en un marco de referencia inercial; es decir: 
∑  
 
  
           
 
(8.B) 
Cuando se aplica la segunda ley de Newton la cantidad ∑  representa todas las 
fuerzas que actúan en el volumen de control. Las fuerzas incluyen las fuerzas 
superficiales generadas por el ambiente al actuar en la superficie de control y las 
fuerzas de cuerpo originadas por campos magnéticos y gravitacionales. A menudo 
se utiliza la ecuación de cantidad de movimiento para determinar las fuerzas 
inducidas por el flujo. Por ejemplo, la ecuación permite calcular la fuerza en el 
soporte de un codo en una tubería o la fuerza en un cuerpo sumergido en un flujo 
superficial libre. 
La ecuación diferencial de cantidad de movimiento es una ecuación vectorial y por 
consiguiente proporciona tres ecuaciones escalares, para derivar estas 
ecuaciones se debe utilizar las componentes de esfuerzo para así determinar las 
fuerzas requeridas en la ecuación de cantidad de movimiento. A continuación se 
identifican estas componentes de esfuerzo. 
Existen nueve componentes de esfuerzo     que actúan en un punto particular de 
un flujo de fluido. Las componentes de esfuerzo que actúan en un punto se 
muestran en el elemento rectangular bidimensional y tridimensional en la figura 
2.B 
Figura 2.B Componentes de esfuerzo en coordenadas rectangulares: a la derecha, 
componentes de esfuerzo en dos dimensiones. Izquierda, componentes de 
esfuerzo en tres dimensiones [19] 
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Una componente de esfuerzo que actúa perpendicularmente a una cara se conoce 
como esfuerzo norma, las componentes             son esfuerzos normales. 
Una componente de esfuerzo que actúa tangencial a una cara recibe el nombre de 
esfuerzo cortante: las componentes                         son componentes de 
esfuerzo cortante. 
La figura 3.B muestra las fuerzas que actúan en una partícula infinitesimal, las 
componentes de esfuerzo son funciones de           y por lo tanto sus valores 
cambian de una cara a otra puesto que la ubicación de cada una es ligeramente 
diferente. La fuerza de cuerpo se muestra actuando en una dirección arbitraria. 
Figura 3.B. Fuerzas que actúan en una partícula infinitesimal [19] 
 
 
 
La segunda ley de Newton aplicada a una partícula de fluido, en la dirección de la 
componente x∑      . Para la partícula mostrada, ésta toma la  forma 
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(9.B) 
Donde la componente del vector de gravedad   que actúa en la dirección   es   , 
y     ⁄ es la componente   de la aceleración de la partícula de fluido. Después de 
dividir entre el volumen        , la ecuación anterior se simplifica como: 
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     (10.B) 
 
Asimismo, en la direcciones y yz se tendría 
 
        
  
  
 
    
  
 
   
  
 
    
  
     (11.B) 
 
 
  
  
 
    
  
 
    
  
 
   
  
    (6.11) 
 
(12.B) 
 
Se puede demostrar, tomando momentos en torno a los ejes que pasan por el 
centro del elemento infinitesimal, que                                           esto 
significa que el tensor de esfuerzo es simétrico, así que en realidad existen seis 
componentes de esfuerzo independiente. 
El tensor de esfuerzo puede ser mostrado de la manera usual como: 
 
    (
         
         
         
) (13.B) 
Los subíndices       toman los valores 1,2 o 3. Entonces,     representa el 
elemento     en la primera fila, segunda columna. 
Ecuaciones de Navier-Stokes. 
 
Muchos fluidos manifiestan una relación entre las componentes de esfuerzo y los 
gradientes de velocidad, tales fluidos se llaman fluidos Newtonianos e incluye 
fluidos comunes como el agua, aceite y aire. Si además de linealidad, se requiere 
que el fluido sea isotrópico, es posible relacionar las componentes de esfuerzo y 
los gradientes de velocidad utilizando sólo dos propiedades del fluido, la 
viscosidad   y el segundo coeficiente de viscosidad  . Las relaciones de esfuerzo-
gradiente de velocidad, a menudo conocidas como ecuaciones constitutivas, se 
formulan como sigue: 
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(14.B) 
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Para la mayoría de los gases, en especial los monoatómicos, el segundo 
coeficiente de viscosidad está relacionado con la viscosidad mediante: 
  
 
 
  (15.B) 
 
Esta es una  condición conocida como hipótesis de Stokes, con esta relación el 
promedio negativo de los tres esfuerzos normales es igual a la presión, esto es: 
   
 
 
               (16.B) 
 
Mediante las ecuaciones 14.B, se puede demostrar que siempre es verdadero 
para un líquido en el cual      , con la hipótesis de Stokes también es cierto 
para un gas. 
Al sustituir las ecuaciones constitutivas en las ecuaciones deferenciales de 
cantidad de movimiento (10.B), (11.B) y (12.B), se obtiene, utilizando la hipótesis 
de Stokes, 
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)  (18.B) 
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 (19.B) 
 
En la que se supuso un fluido homogéneo, es decir, las propiedades del fluido (p. 
ej., la viscosidad) son independientes de la posición. 
Para un flujo compresible la ecuación de continuidad permite que las ecuaciones 
anteriores se reduzcan a 
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 (20.B) 
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(21.B) 
 
  
  
  
  
  
      (
   
   
 
   
   
 
   
   
) 
(22.B) 
 
A estas tres ecuaciones diferenciales que resultan de la aplicación de la segunda 
ley de Newton se les conoce como las ecuaciones de Navier-Stokes, llamadas 
así en honor de Louis M.H. Navier (1785-1836) y George Stokes (1819-1903); con 
estas tres ecuaciones diferenciables y la ecuación diferencial de continuidad se 
tiene cuatro ecuaciones y cuatro incógnitas,            la viscosidad y densidad 
son propiedades del fluido que se conocen. Con las condiciones iniciales y de 
límite apropiadas las ecuaciones pueden ser resueltas, debido a que la 
ecuaciones son ecuaciones diferenciales no lineales no se puede asegurar que la 
solución encontrada en realidad será verificada en el laboratorio, es decir, las 
soluciones no son únicas. Por ejemplo un flujo laminar y turbulento pueden tener 
condiciones iniciales y de límite idénticas, no obstante los dos flujos (las dos 
soluciones) son muy diferentes.  
Matemáticamente las ecuaciones de Navier – Stokes constituyen un sistema de 
ecuaciones diferenciales en derivadas parciales no lineales. 
Los términos de más alto orden que aparecen en estas ecuaciones son lineales y 
de segundo orden y aparecen debido a los efectos viscosos, en cuanto a los 
términos convectivos son no lineales y de primer orden. Por estas razones estas 
ecuaciones son también llamadas cuasi lineales. Cualquier conjunto de 
ecuaciones diferenciales parciales de segundo orden, puede ser clasificado como 
elíptico, parabólico o hiperbólico, teniendo la ecuación de Navier – Stokes estos 
tres tipos de comportamiento. 
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Debido a la complejidad de la ecuación de Navier – Stokes hasta el día de hoy no 
se conoce su solución analítica, por tal motivo es necesario buscar métodos 
alternativos que proporcionen una buena predicción, es decir, métodos que 
proporcionen una solución numérica aproximada. Así, la solución numérica 
aproximada se obtendrá a partir de la resolución de una serie de relaciones 
algebraicas obtenidas mediante técnicas de discretización de las ecuaciones 
diferenciales parciales. 
 
Ecuación diferencia de energía. 
 
Cuando el gradiente de temperatura es importante, como en el caso de altas 
temperaturas donde se produce esfuerzos cortantes (ingreso y reingreso de 
satélites, aviones supersónicos); para tales flujos se requiere la ecuación 
diferencial de la energía. Se deriva la ecuación diferencia de energía suponiendo 
efectos viscosos insignificantes, una suposición que simplifica de manera 
importante la derivación. Como los esfuerzos cortantes provocados por la 
viscosidad son bastante pequeños en muchas aplicaciones, esta suposición puede 
ser aceptada, sin embargo estos esfuerzos cortantes son los responsables de las 
altas temperaturas que incendian los satélites en su ingreso o reingreso a la 
atmosfera; si son significativos, deben ser incluidos en cualquier análisis. 
Figura 4.B. Razón de transferencia de calor y razón de trabajo en un elemento 
infinitesimal. 
 
En la figura 4.B se considera un elemento de flujo infinitesimal, donde la tasa de 
trasferencia de calor   a través de un área   está dada por la ley de Fourier de 
transferencia de calor, en honor de Jean B.J. Fourier (1768-1830): 
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 (23.B) 
Donde   es la dirección normal al área,   la temperatura y   la conductividad 
térmica, supuesta constante. La tasa de trabajo realizado por una fuerza es la 
magnitud de ésta multiplicada por la velocidad en la dirección de la fuerza, es 
decir, 
      (24.B) 
Donde   es la velocidad en la dirección de la fuerza de presión   . La primera ley 
de la termodinámica aplicada a una partícula de fluido es: 
    
  
  
 (25.B) 
 
Donde     ⁄  se utiliza puesto que se está siguiendo una partícula del fluido en un 
instante mostrado. Para la partícula que ocupa el elemento infinitesimal de la 
figura4.B, las relaciones anteriores permiten escribir: 
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(26.B) 
 
Donde  ̃ es la energía interna,   incluye la energía cinética, potencial e interna, y 
el eje   se supone vertical. Asimismo, la masa de una partícula de fluido es 
constante         y queda afuera del operador    ⁄ . Dividiendo ambos lados 
entre       , se tiene: 
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(27.B) 
La ecuación anterior se puede organizar así: 
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(28.B) 
Las tres ecuaciones diferenciales de Euler para un fluido viscoso [19], obtenidas a 
partir de la segunda ley de Newton se presentan a continuación: 
 
 
  
  
  
  
  
     
 
  
  
  
  
  
     
 
  
  
  
  
  
     
(29.B) 
 
Al aplicar las ecuaciones de Euler a la ecuación 28.B, se tiene que los últimos tres 
términos del lado izquierdo son iguales a los primeros cuatro términos del lado 
derecho si se reconoce que: 
  
  
 
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
   (30.B) 
 
Puesto que       y   son variables independientes. La ecuación de energía 
simplificada entonces toma la forma: 
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) (31.B) 
En forma vectorial se expresa como: 
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  ̃
  
           (32.B) 
 
FASES DE LA SIMULACION  [19] 
 
Todo sistema a analizar mediante el uso de CFD debe pasar por un proceso que 
consta de tres fases diferenciadas. 
Pre procesado. 
 
El pre procesado es el primer paso de toda resolución de CFD. Consiste en la 
generación de la estructura o geometría a estudiar, normalmente elaborada por un 
programa de CAD (Diseño Asistido por Ordenador), entre ellos se destacan 
SolidWorks, Inventor, AutoCAD, Gambit, Rhinoceros, y Catia. Posteriormente se 
crea una malla computacional, es decir, la discretización de un volumen de control 
en el que se encuentra el objeto estudiado. En esta fase se deberán introducir las 
condiciones de contorno y propiedades físicas, tanto de los materiales como de los 
fluidos.  
 
Figura 5.B. Geometría de un UAV elaborado en Gambit 
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Figura 6.B. Condiciones de contorno y volumen de control 
 
 
Figura 7.B Mallado 3D del UAV  
 
Resolución o procesado. 
 
El programa solver, entre los que encuentran: ANSYS CFX, Fluent, Xfoil, 
PolyFlow, Fidap, Flowizard, Phoenics, Flow3D y Star-CD  se encargan de realizar 
los cálculos en cada punto de la malla y determinar los resultados. Su 
funcionamiento habitual consiste en la resolución de un cierto número de 
ecuaciones (depende de la aplicación o necesidades del sistema), las cuales se 
resuelven mediante técnicas iterativas y finaliza cuando se alcanza la 
convergencia deseada. Una mayor convergencia implica un resultado más 
preciso, pero también un mayor tiempo de procesado. 
Post-procesado.  El último paso es el pos procesado, éste está relacionado con 
la interpretación del resultado obtenido y la producción de gráficos y animaciones 
CFD. Las imágenes y figuras permiten explicar de una forma más sencilla y clara 
los resultados.  
 
APLICACIONES 
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La industria aeroespacial fue la pionera en utilizar técnicas numéricas y hoy en día 
es una de las que más hacen uso de la CFD, sin embargo cada día resultan más 
comunes las aplicaciones en procesos industriales. A continuación se muestra las 
aplicaciones más importantes donde se emplea las técnicas numéricas: 
 
a. Industria aeroespacial.Las aplicaciones habitualmente estudiadas son los 
efectos de la micro gravedad, el diseño de motores de propulsión, la ventilación de 
habitáculos, el diseño de vehículos aeroespaciales, los flujos de combustible en 
conductos y tanques. 
 
b. Industria aeronáutica y naval. Estudios en perfiles aerodinámicos, diseño de 
trenes de aterrizaje, estudios en hélices marinas y el diseño de carenas de barcos. 
 
  
c. Industria Automovilística. Las aplicaciones típicas son el estudio de la 
aerodinámica de vehículos, la climatización del habitáculo interior, el enfriamiento 
del bloque del motor y el flujo en válvulas de distribución. 
 
d. Industria de procesos e industrias químicas. Problemas habituales resueltos 
con técnicas CFD son el flujo de plásticos, la conducción de lodos, el flujo del 
vidrio fundido, la deposición de vapores químicos, el llenado de moldes y los flujos 
reactivos complejos. 
 
e. Industria de conformados metálicos. Las aplicaciones más comunes en esta 
industria son los procesos de fundición continua, las fundiciones abiertas, la 
extrusión de metales y los procesos de solidificación. 
  
f. Industria Nuclear. Estudios relacionados en conductos de sustancias 
originadas en los procesos de reacción nuclear, el enfriamiento del reactor, 
estudios relacionados con el intercambio de calor, el flujo en el interior del reactor, 
el almacenamiento de residuos nucleares, el diseño de torres de enfriamiento y las 
investigaciones sobre chorros térmicos. 
 
g. Industria Electrónica. Los problemas más utilizados son el flujo y la 
distribución de temperaturas en carcasas electrónicas, el enfriamiento de 
componentes y el flujo de aire en las unidades de disco. 
 
h. Industria biomédica y farmacéutica. Entre otras aplicaciones, destacan el 
flujo de la sangre en venas y arterias, el flujo a través de distintas prótesis, los 
fenómenos de centrifugación y el diseño de sistemas de inyección intravenosa. 
 
i. Industria alimentaria. Destacan los diseños de procesos de pasterización, la 
extracción de fluidos y los hornos de convección. 
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j. Otras aplicaciones. Destacan los estudios en oceanografía, predicciones en 
hidrología (planificación de embalses, regímenes de precipitaciones, etc.), los 
flujos en conductos (calefacción, flujos internos en edificaciones, ingeniería de 
complejos urbanos), la metereología, los estudios de flujos alrededor de edificios, 
puentes y otras estructuras exteriores, las investigaciones relacionadas con la 
propagación de contaminantes, las investigaciones en flujos con varias fases 
(sprays) y las aplicaciones en turbomáquinas. 
 
Diseño del ala para un vehículo aéreo no tripulado UAV. 
 
Proyecto de grado realizado para optar el título de Ingeniero Mecánico de la 
Universidad EAFIT sede Medellín, Colombia. Consistió en realizar un investigación 
profunda en el área del diseño de aeronaves no tripuladas UAV y la aplicación de 
herramientas computacionales CFD; para el diseño caracterizaron la aeronave 
bajo los requerimientos solicitados, luego seleccionaron dos perfiles 
aerodinámicos previamente realizada una ponderación, por último realizaron una 
simulación CFD 2D y 3D mediante el software ANSYS CFX, el cual permitió 
analizar  y seleccionar el perfil adecuado; NACA 4415. 
Figura 8.B.a muestra la distribución de velocidades  para el perfil NACA 4415 para 
Re=600000 y un ángulo de ataque     , mientras que la figura 8.B. b. muestra la 
malla del perfil NACA 4415 para la simulación 3D del ala. [21] 
 
 
                             a.                                                                 b. 
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ANEXO C  
PLANOS GENERALES MOTOR ROTAX 912 
VISTA FRONTAL 
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VISTA SUPERIOR MOTOR ROTAX 912 
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Figura 1.C. Curva de potencia motor ROTAX 912.[22] 
 
 
 
Figura 2.C. Curva característica de par del motor ROTAX 912.[22] 
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Figura 3.C. Curva de consumo de combustible, Motor ROTAX 912.[22]Figur 
 
 
Figure  
Tabla 4.C. Peso [lbf] de componentes motor ROTAX 912.[22] 
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ANEXO D 
RECOPILACION BASE DE DATOS AVIONES ULTRALIVIANOS. 
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ANEXO E 
GRAFICAS Y TABLAS DEL LIBRO AIRCRAFT DESIGN DE DANIEL P. RAYMER. 
 
Anexo 1.E. Tabla 5.4. Coeficientes para calcular la relación peso- potencia. 
 
 
Anexo 2.E. Figura 12.3. Coeficiente de despegue TOP. 
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Anexo 3.E. Tabla 12.3. Coeficiente de fricción subsónico. 
 
 
Anexo 4.E. Tabla 6.2 Coeficientes para calcular las fracciones del peso en 
vacío.  
 
 
 
Anexo 5.E.Tabla 3.2 fracciones de peso en vacío 
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Anexo 5.E.Tabla 3.2 fracciones de peso en vacío 
 
Anexo 6.E. Tabla 6.3 Coeficientes para calcular las dimensiones del fuselaje 
 
Anexo 7.E. Tabla 6.4 Coeficientes para calcular las dimensiones de la cola.
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Anexo 8.E Tabla 11.1 Coeficientes de las dimensiones de las ruedas.
 
Anexo 9.E. Tabla 11.2 Características tipos de ruedas. 
 
Anexo 10.E. Figura 13.9 Curvas de isoeficiencia de las hélices. 
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Anexo 11.E. Figura 13.8 Curva de relación del empuje estático.  
 
Anexo 12.E. Figura 12.5. Curva de sustentación vs número Mach. 
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Anexo 13.E. Tabla 12.4 Coeficiente de rugosidad superficial. 
 
 
 
 
 
Anexo 14.E. Tabla  12.5. Pérdidas en el tren de aterrizaje. 
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ANEXO F 
DATOS ADICIONALES PERFIL ALAR NACA 2412 
 
Figura  1.F. Geometría del perfil NACA 2412.[32] 
 
 
 
Máxima curvatura al 2%  
 
Máxima curvatura localizada al 40% (0.4 de la cuerda) del borde de ataque  
 
Máximo espesor del 12% de la cuerda al 30% (0.3 de la cuerda) 
Tabla 1.F. Variación del ángulo de ataque y la relación Cl/Cd de acuerdo al 
número de Reynolds. 
 
 
Tabla 2.F. Los colores son para interpretar las gráficas que se presentan a 
continuación. Cada color del grafico es a una velocidad de Reynolds determinada. 
 
Código de colores 
Color Reynolds 
  200000 
  500000 
  1000000 
Reynolds Alfa MAX CL/Cd
50000 7,25 32,5
100000 6,75 50
200000 6 66,6
500000 5 87,3
10000000 4,5 101,4
NACA 2412
 250 
 
 
Figura 2.F. Coeficiente de sustentación vs Coeficiente de resistencia total. NACA 
2412.[32] 
 
Figura 3.F. Coeficiente de sustentación vs ángulo de ataque. NACA 2412.[32] 
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Figura 4.F. Coeficiente de momento vs ángulo de ataque. NACA 2412.[32] 
 
 
Figura 5.F. Coeficiente de resistencia total vs ángulo de ataque. NACA 2412.[32] 
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